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Sommario
Il considerevole incremento dell’impiego di materiali compositi nelle strutture
aeronautiche,in sostituzione dei materiali metallici, introduce nuove proble-
matiche a livello del progetto strutturale. Si rende necessario gestire nuove
variabili di progetto relative ai materiali, alcune di tipo discreto, nasce quindi
l’esigenza di metodi di progetto ottimizzato innovativi, in grado di gestire e
sfruttare pienamente le caratteristiche dei materiali compositi.
Gli algoritmi genetici sono una possibile risposta a tale esigenza, ma pre-
sentano l’inconveniente di richiedere un elevato numero di analisi strutturali,
costose dal punto di vista computazionale. Per applicare tali algoritmi con
tempi di esecuzione adeguati, e` utile ricorrere a modelli di calcolo struttu-
rale di tipo surrogato, costituiti da equazioni risolubili in forma chiusa, con
considerevoli riduzioni dei tempi di calcolo.
Tra i diversi modelli surrogati, nella tesi viene preso in esame il “Response
Surface Approximation”, che viene applicato per valutare il carico critico di
instabilita` a compressione di una piastra in materiale composito, al variare
della percentuale delle lamine nei diversi orientamenti.
Successivamente vengono presi in considerazione gli algoritmi genetici, in
particolare viene sviluppata una applicazione, all’interno del software mode-
FRONTIER, dell’algoritmo MOGA-II finalizzata alla determinazione della
configurazione ottimale di un pannello irrigidito in materiale composito, rap-
presentativo di una struttura alare primaria. Le analisi richieste vengono
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effettuate sia mediante un modello surrogato, opportunamente costruito, che
con il metodo degli elementi finiti. L’impiego del modello surrogato consente
di dimezzare i tempi di esecuzione, mentre le configurazioni ottimali ottenute
nei due casi sono paragonabili.
Un secondo aspetto legato all’uso dei materiali compositi e` che i pro-
cessi tecnologici, le condizioni ambientali e il danneggiamento da impatto
influenzano i valori delle proprieta` di rigidezza e resistenza, che, pertanto,
sono affetti da incertezze. Per tenere conto di tali incertezze nel progetto si
utilizzano fattori di correzione dei valori delle proprieta` dei materiali (knock-
down factors), che possono rivelarsi piu` o meno conservativi. Un approccio
alternativo e` costituito dal progetto probabilistico, in cui le grandezze affette
da incertezza sono trattate come variabili di tipo aleatorio, definite in modo
statistico.
Nella tesi vengono presi in esame diversi metodi di progetto di tipo pro-
babilistico. I metodi “Response Surface Approximation” e F.O.R.M. (First
Order Reliability Method) vengono utilizzati, il primo programmato in lin-
guaggio MATLAB e il secondo sfruttandone l’implementazione in ambiente
GENOA, per l’analisi probabilistica della resistenza a trazione di una piastra
in materiale composito. Per l’elevato numero di analisi richieste entrambi i
metodi fanno ricorso a modelli surrogati.
I risultati ottenuti con i due approcci sono soddisfacenti in termini di
valori medi anche se si riscontrano differenze nelle deviazioni standard delle
distribuzioni di probabilita` del carico di rottura.
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1
Introduzione
La determinazione di soluzioni di minimo peso ed elevata affidabilita` e` l’obiet-
tivo principale della progettazione strutturale nel settore aeronautico. I nu-
merosi sforzi compiuti per il perseguimento di tale obiettivo hanno portato
alla realizzazione di configurazioni sempre piu` efficienti, soprattutto con l’in-
troduzione dei materiali compositi a matrice epossidica in sostituzione dei
materiali metallici.
I vantaggi forniti dall’impiego dei materiali compositi rispetto ai mate-
riali metallici, in termini di rapporto tra resistenza e peso, hanno spinto
le maggiori industrie aeronautiche verso le attuali soluzioni strutturali, che
prevedono un utilizzo preponderante di tali materiali.
La struttura primaria del modello 787 della Boeing (figura 1.1), inclusa
la fusoliera e l’ala, e` realizzata per il 50% in materiale composito, mentre le
leghe di alluminio sono impiegate solo per il 20%.
La futura evoluzione verso soluzioni completamente in materiale compo-
sito e` evidente, se si prendono in considerazione le percentuali dei materiali
usati nel precedente modello 777, la cui struttura e` realizzata per il 50% in
leghe di alluminio e per il 12% in materiale composito (dati tratti da [11]).
L’impiego dei materiali compositi consente al modello 787 un risparmio
nei consumi del 20%, rispetto ai velivoli attuali della stessa categoria.
1
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Figura 1.1: Boeing 787
Il modello A350 della Airbus, attualmente in via di sviluppo, prevede
l’impiego di materiali innovativi per la realizzazione del 60% della struttura
primaria (dato tratto da [12]). In particolare, prevede l’uso dei materiali
compositi (C.F.R.P., Carbon Fiber Reinforced Plastic) per i pannelli della
fusoliera, che contribuiscono in modo determinante al peso della struttura
complessiva.
L’impiego dei materiali compositi apre una serie di nuove soluzioni pro-
gettuali. Il materiale puo` essere progettato in modo da ottenere le caratte-
ristiche di rigidezza ottimali, nei vari punti della struttura. In tal modo si
ottengono soluzioni ottimizzate, in cui il materiale viene impiegato con la
massima efficienza.
Per poter gestire questo nuovo approccio al progetto strutturale, sono
necessari metodi innovativi, che consentano di ottenere soluzioni valide in
tempi realistici.
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Figura 1.2: Airbus A350
Con l’impiego dei materiali compositi, il progetto strutturale presenta
nuovi aspetti:
• il numero delle variabili in gioco e` notevolmente superiore rispetto al
caso dei materiali metallici
• alcune variabili, come gli angoli di orientamento o il numero delle la-
mine, sono di tipo discreto, potendo assumere solo valori realizzabili
tecnologicamente (ad esempio, gli angoli di orientamento delle lamine
possono assumere solo i valori 0◦, ±45◦, 90◦)
Per poter gestire l’elevato numero di variabili, di cui alcune discrete, sono
stati proposti diversi metodi di progetto.
Un possibile metodo e` introdurre i parametri di laminazione in sostitu-
zione degli angoli di orientamento e del numero delle lamine, che caratteriz-
zano la rigidezza del materiale a livello di laminato e sono variabili di tipo
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continuo (si veda [4]). In tal modo il numero delle variabili di progetto e` no-
tevolmente ridotto. Una volta determinati i valori ottimali dei parametri di
laminazione, mediante algoritmi di ottimizzazione classici (gradient based),
si ricavano per approssimazione i valori delle variabili discrete.
In alternativa, si possono impiegare algoritmi innovativi, in grado di ges-
tire processi di ottimizzazione in presenza di variabili discrete. In particolare,
si possono utilizzare gli algoritmi genetici (si veda [6]).
Lo svantaggio degli algoritmi genetici e` l’elevato numero di configurazioni
da analizzare nel processo di ottimizzazione. Di norma, le analisi struttura-
li devono essere condotte mediante metodi numerici, come il metodo degli
elementi finiti, con elevati costi computazionali. Se non si dispone di risorse
di calcolo eccezionali, i tempi richiesti dall’esecuzione delle numerose analisi
possono essere molto lunghi.
Per ridurre i tempi di calcolo, si puo` ricorrere a metodi di analisi basa-
ti su modelli surrogati (si veda [1]). I modelli surrogati, opportunamente
costruiti per mezzo di poche analisi numeriche mirate, permettono la rapida
valutazione delle risposte strutturali, mediante equazioni in forma chiusa.
L’impiego dei modelli surrogati da la possibilita` di utilizzare gli algoritmi
genetici, determinando le configurazioni ottimali in tempi brevi.
Un altro importante aspetto della progettazione strutturale con i materia-
li compositi e` che i valori delle proprieta` di rigidezza e resistenza dimostrano
maggiore variabilita` rispetto ai valori medi, risentono dei possibili errori del
processo tecnologico, necessario per la realizzazione dei laminati, e del possi-
bile danneggiamento da impatto. Inoltre, le proprieta` variano al variare delle
condizioni ambientali, in particolare risentono dell’umidita`.
E’ necessario tenere in conto questo aspetto, per valutare correttamente
l’affidabilita` di una soluzione strutturale.
A tal fine, le normative prevedono l’impiego di opportuni fattori che
penalizzano le proprieta` del materiale (knockdown factors).
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In questo modo, non e` esattamente determinata l’affidabilita` della strut-
tura: si possono ottenere soluzioni piu` pesanti del necessario, con valori anche
troppo elevati dell’affidabilita`, oppure soluzioni non affidabili, con rischio di
rottura troppo elevato.
L’impiego di metodi di progetto di tipo probabilistico consente di valu-
tare una soluzione progettuale in termini di affidabilita`. Esistono numerosi
approcci al progetto probabilistico, molti dei quali riportati in [2].
Questi metodi richiedono un elevato numero di analisi, quindi, anche in
questo caso, l’uso di modelli surrogati puo` risultare utile.
La presente tesi prende in esame alcuni di questi metodi innovativi di
progetto per strutture in materiale composito, in particolare il progetto
ottimizzato mediante algoritmi genetici e il progetto probabilistico.
Inoltre, viene analizzato il metodo Response surface approximation, come
metodo di analisi mediante modelli surrogati, che si rivela uno strumento utile
sia nel caso del progetto ottimizzato, che nel caso del progetto probabilistico.
In particolare:
• nel capitolo 2, viene descritto il metodo Response surface approxima-
tion. Il metodo viene applicato per la valutazione del carico critico
di instabilita` a compressione di una piastra in materiale composito. I
risultati ottenuti vengono confrontati con i risultati teorici e numerici,
in modo da validare il modello surrogato costruito
• nel capitolo 3, vengono presi in esame gli algoritmi di ottimizzazione ge-
netici. In particolare viene applicato l’algoritmo MOGA-II, disponibile
all’interno dell’ambiente software modeFRONTIER, per determinare
la configurazione ottimale di un pannello irrigidito in materiale com-
posito, parte della struttura alare di un velivolo commerciale di medie
dimensioni. Le valutazioni richieste vengono prima eseguite con un mo-
dello surrogato, costruito secondo il metodo Response surface approxi-
mation, poi mediante analisi numeriche con il metodo degli elemen-
ti finiti, eseguite con il software NASTRAN. In conclusione, vengono
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confrontati i risultati dei due processi di ottimizzazione
• nel capitolo 4, vengono descritti alcuni possibili approcci al progetto
probabilistico. Come applicazione, viene condotta l’analisi probabilis-
tica della resistenza a trazione di una piastra in materiale composi-
to, determinata tramite Progressive failure analysis, mediante i meto-
di Response surface approximation e F.O.R.M. (First order reliability
method), il primo programmato in linguaggio MATLAB e il secondo
sfruttandone l’implementazione in ambiente GENOA.
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Progetto mediante modelli surrogati: il
metodo Response Surface
Approximation
2.1 Introduzione
L’aumento dell’affidabilita` e la riduzione del peso sono gli obiettivi princi-
pali del progetto strutturale, specialmente nel settore aerospaziale. L’in-
troduzione di materiali innovativi nelle costruzioni aeronautiche ha aperto
una serie di nuove possibilita` per il perseguimento di tali obiettivi, ne so-
no un esempio i materiali compositi a matrice epossidica in sostituzione dei
tradizionali materiali metallici.
Tipicamente i materiali compositi sono utilizzati sottoforma di laminati,
costituiti da lamine unidirezionali impilate con diversi orientamenti: le carat-
teristiche di rigidezza e resistenza del materiale nelle varie direzioni variano
al variare degli orientamenti delle lamine e della sequenza di impilamento.
Quindi non e` possibile solo scegliere il tipo di materiale, ma anche progettare
i laminati in modo da ottenere le caratteristiche direzionali volute.
Cos`ı l’uso dei materiali compositi complica il progetto strutturale, visto
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che il numero di possibili configurazioni aumenta notevolmente: alle tradi-
zionali variabili di progetto, ad esempio spessori o altre caratteristiche geo-
metriche, si aggiungono le variabili relative al materiale, come gli angoli di
orientamento o la sequenza di impilamento delle lamine. Quindi in fase di
progettazione e` necessario valutare un numero piu` elevato di configurazioni,
ripetto al caso del progetto strutturale con materiali metallici.
Una lamina unidirezionale di materiale composito e` costituita da un in-
sieme di fibre di materiale ad elevata resistenza all’interno di una matrice,
tipicamente di resina: quindi il materiale nasce dalla combinazione di due
materiali diversi. Cos`ı le proprieta` dei materiali compositi sono affette da
incertezze maggiori rispetto al caso dei materiali metallici. Puo` risultare ne-
cessario un nuovo approccio al progetto strutturale, di tipo probabilistico:
in questo caso le proprieta` del materiale sono trattate come variabili di tipo
aleatorio, che possono discostarsi dal loro valore medio.
Questo nuovo approccio richiede la valutazione di un numero elevato
di configurazioni, corripondenti ai casi in cui le proprieta` del materiale si
discostano dai valori medi.
Si puo` concludere che l’uso dei materiali compositi offre nuove soluzioni
progettuali e nuovi risultati in termini di peso e affidabilita`, ma compor-
ta anche un maggior numero di valutazioni per ottenere la configurazione
ottimale e per valutare l’affidabilita` di un progetto strutturale.
La valutazione di una configurazione puo` prevedere, ad esempio, la de-
terminazione dello stato di tensione e deformazione nelle condizioni di carico
previste o il carico di instabilita` di un componente strutturale. Di norma
comporta l’esecuzione di analisi strutturali con il metodo degli elementi fini-
ti, per la determinazioni delle risposte da valutare. Normalmente ogni analisi
richiede tempi di esecuzione lunghi.
Come gia` detto, il numero delle configurazioni da valutare puo` essere
elevato, quindi si puo` affrontare il problema della progettazione strutturale,
inteso come progetto ottimizzato o come progetto probabilistico, secondo due
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approcci:
• si utilizzano macchine con elevate potenze di calcolo, che consentono
l’esecuzione di numerose analisi in tempi realistici
• si eseguono poche analisi mirate e, sulla base dei risultati ottenuti, si
costruiscono modelli surrogati, sottoforma di relazioni in forma chiusa
tra le variabili di progetto e le risposte da valutare; si utilizzano i
modelli surrogati per le successive valutazioni, con tempi di calcolo
molto ridotti
Nel secondo caso i tempi richiesti dalle analisi sono drasticamente ridotti, res-
ta da valutare la bonta` dei risultati che si ottengono rispetto ad un approccio
del primo tipo.
Il metodo Response Surface Approximation consiste proprio nel deter-
minare, attraverso i risultati di poche analisi mirate, modelli surrogati, che
consentano il rapido calcolo delle risposte in funzione dei valori delle variabili
di ingresso (variabili di progetto o aleatorie).
9
2 – Progetto mediante modelli surrogati: il
metodo Response Surface Approximation
2.2 Il metodo Response Surface Approxima-
tion
Il metodo Response Surface Approximation ha come obiettivo la determina-
zione di un modello surrogato, che consente di ottenere le risposte con costi
computazionali molto inferiori ripetto a quelli richiesti da un’analisi con il
metodo degli elementi finiti. Il modello surrogato e` costituito da un certo
numero di equazioni in forma chiusa che forniscono i valori delle risposte de-
siderate in funzione delle variabili di ingresso. Le equazioni del modello sono
determinate sulla base dei risultati ottenuti in poche analisi mirate.
Il processo di determinazione del modello secondo il metodo Response
Surface Approximation si articola nei seguenti passi, con riferimento a [1]:
• Design of Experiment. Nella fase di D.o.E. si selezionano le configu-
razioni (identificate da un insieme di valori delle variabili di ingresso)
che devono essere effettivamente analizzate attraverso un’analisi con il
metodo degli elementi finiti. I valori delle risposte ottenute sono utiliz-
zati per la determinazione del modello surrogato. La strategia con la
quale si selezionano le configurazioni da analizzare e` di fondamentale
importanza: la qualita` del modello surrogato dipende da tale selezione.
• Analisi delle configurazioni selezionate. Si eseguono le analisi
numeriche delle configurazioni selezionate al passo precedente.
• Costruzione del modello surrogato. Identificato il tipo di modello
e il metodo da utilizzare per ricavare i relativi parametri, si sfruttano i
valori delle risposte ottenuti nelle analisi per costruire le relazioni in for-
ma chiusa tra variabili di ingresso e risposte, relazioni che costituiscono
il modello surrogato.
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Design of Experiment
Analisi F.E.M. delle
configurazioni
selezionate
Costruzione del
modello surrogato
Figura 2.1: Schema del metodo Response Surface Approximation
Il modello surrogato e` il risultato del processo di costruzione ed e` rappre-
sentato da una o piu` relazioni in forma chiusa.
Sia
x = [x1,x2,...,xN ]
il vettore contenente i valori delle N variabili di ingresso e sia y la generica
risposta, allora il modello e` rappresentato dalla relazione
y = fˆ (x)
che consente di ricavare la risposta in funzione dei valori delle variabili d’in-
gresso, che individuano una certa configurazione. La risposta effettiva, ri-
cavata non dal modello surrogato ma dall’analisi, differira` dalla risposta del
modello surrogato. Ogni valore calcolato con la funzione fˆ e` caratterizzato
da un certo errore, ε. Se f (x) rappresenta il valore della risposta effettivo,
si ha
f (x) = fˆ (x) + ε (x)
In base al tipo di modello scelto e al metodo utilizzato nella fase di D.o.E.
si ottengono valori dell’errore diversi e quindi diverse qualita` del modello
surrogato.
11
2 – Progetto mediante modelli surrogati: il
metodo Response Surface Approximation
2.2.1 Design of Experiment (D.o.E.)
Il primo passo per la costruzione del modello surrogato consiste nella scelta
delle configurazioni delle quali eseguire l’analisi numerica.
La scelta dipende prima di tutto dal tipo di problema di progettazione.
Inoltre e` importante che l’intervallo di valori delle variabili corrispondenti
alle configurazioni scelte sia sufficientemente ampio. Si fa notare che il mo-
dello surrogato fornisce risposte accettabili in corrispondenza di valori delle
variabili appartenenti al suddetto intervallo: in altre parole le risposte de-
vono essere ricavate per interpolazione dalle risposte effettive, non devono
essere estrapolate.
Esistono diversi metodi per la fase di D.o.E. (si veda, ad esempio, [1]):
• Cubic face centred. Secondo il metodo c.f.c. si devono eseguire le
analisi numeriche delle configurazioni cui corrispondono:
– tutte le combinazioni dei valori estremi delle variabili
– le combinazioni dei valori estremi di una variabile con i valori medi
delle variabili rimanenti
– la configurazione corrispondente ai valori medi di tutte le variabili.
Nel caso in cui si abbiano solo tre variabili, si puo` rappresentare lo
spazio delle variabili tramite un cubo, i cui vertici corrispondono alle
combinazioni dei valori estremi delle variabili. Nel metodo c.f.c. si
analizzano le configurazioni corripondenti ai vertici del cubo e le confi-
gurazioni corripondenti ai centri delle facce del cubo, rappresentate dai
punti evidenziati in figura 2.2.
Nel in cui si abbiano N variabili, lo spazio delle variabili puo` essere
rappresentato tramite un ipercubo, non rappresentabile graficamente, i
cui vertici continuano a rappresentare le configurazioni corrispondenti
ai valori estremi delle variabili.
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Figura 2.2: Punti corripondenti alle configurazioni da analizzare secoondo il
metodo c.f.c., con tre variabili
Se N e` il numero delle variabili, allora il numero delle configurazioni
da analizzare e`
NDoE = 2
N + 2 ·N + 1
Quindi nel caso in cui si abbiano solo tre variabili si devono analizzare
quindici configurazioni.
• Box-Behnken. Secondo il metodo di Box-Behnken si devono eseguire
le analisi delle configurazioni cui corrispondono:
– i valori medi delle variabili
– tutte le combinazioni con il valore medio di una variabile e i valori
estremi delle rimanenti variabili
Se si hanno tre variabili, si devono analizzare tredici configurazioni,
corripondenti alle combinazioni di valori riportate in tabella 2.1 e rap-
presentate dai punti in figura 2.3, in cui lo spazio delle variabili e`
rappresentato da un cubo.
Nel caso in cui si abbiano N variabili, si devono analizzare:
NDoE = 2
N−1 ·N + 1
Quindi tredici configurazioni se si hanno tre variabili.
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Figura 2.3: Punti corripondenti alle configurazioni da analizzare secoondo il
metodo di Box-Behnken, con tre variabili
Numero configurazione Variabile 1 Variabile 2 Variabile 3
1 minimo minimo medio
2 minimo massimo medio
3 massimo minimo medio
4 massimo massimo medio
5 minimo medio minimo
6 minimo medio massimo
7 massimo medio minimo
8 massimo medio massimo
9 medio minimo minimo
10 medio minimo massimo
11 medio massimo minimo
12 medio massimo massimo
13 medio medio medio
Tabella 2.1: Tabella delle configurazioni da analizzare secondo il metodo di Box-
Behnken, con tre variabili
• Monte Carlo. Secondo il metodo Monte Carlo le configurazioni da
analizzare sono individuate da valori delle variabili determinati in mo-
do casuale. Se le variabili non hanno la stessa probabilita` di assumere
un qualsiasi valore nel loro intervallo di definizione e sono loro asso-
ciate distribuzioni di tipo probabilistico non uniformi, allora i valori
casuali sono determinati in base alle distribuzioni. In questo modo una
configurazione cui corrispondono valori delle variabili piu` probabili ha
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maggiore probabilita` di essere scelta, rispetto a configurazioni corris-
pondenti a valori meno probabili delle variabili. Il metodo Monte Carlo
si presta per la fase di D.o.E. nel caso di variabili di tipo probabilistico
(variabili aleatorie).
• Latin hypercube sampling. Secondo il metodo Monte Carlo le confi-
gurazioni sono scelte casualmente, in accordo con le distribuzioni pro-
babilistiche delle variabili. Per migliorare la scelta casuale dei valori
delle variabili, in modo da ottenere una copertura migliore degli inter-
valli di variazione, si puo` ricorrere al metodo Latin hypercube sampling,
L.H.S..
Sia NDoE il numero totale di configurazioni da scegliere e N il numero
di variabili. Ogni configurazione e` identificata da una serie di valori
delle N variabili, [x1,...,xN ], di conseguenza si devono scegliere NDoE
serie di valori delle variabili, [x11,...,xN1], ... , [x1NDoE ,...,xNNDoE ].
Sia xk la generica variabile, con k = 1,...,N . Si suddivide l’intervallo
di definizione di xk in NDoE intervalli di valori, in modo che il valore
di xk abbia la stessa probabilita` di trovarsi in ognuno degli intervalli
definiti, in accordo con la distribuzione probabilistica.
Quindi la probabilita` che il valore di xk sia in uno degli intervalli e`
1/NDoE.
Per scegliere la generica serie di valori, [x1i,...,xNi], si procede come
segue: per ogni variabile xk, con k = 1,...,N , si seleziona casualmente
uno degli NDoE intervalli di uguale probabilita`; il valore xki si sceglie
casualmente all’interno dell’intervallo, in accordo con la distribuzione
probabilistica relativa all’intervallo; ogni intervallo puo` essere scelto
una sola volta.
In tal modo i valori di ogni variabile ricoprono in modo piu` uniforme
l’intervallo di definizione e la scelta dei valori avviene in accordo con la
distribuzione probabilistica della variabile.
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2.2.2 Costruzione del modello surrogato
Si deve costruire il modello surrogato sulla base dei valori delle risposte
relativi alle configurazioni scelte nella fase di D.o.E..
Prima si definiscono il tipo di modello e il metodo per la determinazione
dei relativi parametri. Esistono diversi approcci alla determinazione del mo-
dello. Un possibile approccio e` quello di tipo parametrico: si assume una
forma della funzione che lega le risposte alle variabili di ingresso e si ritiene
valida globalmente, in tutto l’intervallo di variazione delle variabili. Esistono
anche approcci di tipo non parametrico, in cui si utilizzano diversi modelli
validi localmente, da cui si ricava un modello valido globalmente (si veda [1]).
Nel caso dell’approccio parametrico, si assume un legame funzionale tra
variabili di ingresso e risposte valido globalmente, possibilmente semplice,
del tipo
y = fˆ(x,β)
in cui y e` la generica risposta, x = [x1,x2,...,xN ] e` il vettore delle variabili,
mentre β e` il vettore dei parametri, che devono esere determinati con un
metodo opportuno.
Ad esempio, si puo` assumere un legame di tipo polinomiale del secondo
ordine (si veda [2])
y = β0 +
N∑
i=1
(βixi) +
N∑
i=1
(βiix
2
i ) +
N∑
i,j>i
(βijxixj) (2.1)
I valori dei parametri sono determinati tramite un metodo opportunamente
scelto.
Ad esempio si determinano i valori dei parametri tali da rendere minima
la somma dei quadrati delle differenze tra i valori calcolati con le equazioni
del modello surrogato e i valori effettivi delle risposte (metodo lest sum of
squares, L.S.S.).
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Quindi i valori dei parametri si ricavano minimizzando la quantita`
Q =
NDoE∑
k=1
(fk − fˆ (xk,β))2 (2.2)
in cui fk e` il valore effettivo della risposta, in corrispondenza dei valori xk
delle variabili, relativi alle configurazioni scelte nella fase di D.o.E., mentre
fˆ (xk,β) e` la risposta calcolata con l’equazione del modello surrogato.
Dalla soluzione del problema di minimo di Q si ricavano i parametri del
modello.
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2.3 Analisi dell’instabilita` a compressione di
una piastra in materiale composito
Come esempio applicativo del metodo Response Surface Approximation, si
considera il problema della determinazione del carico critico di instabilita` a
compressione di una piastra in materiale composito, al variare delle percen-
tuali di lamine con diversi orientamenti.
Il modello della piastra e` rappresentato in figura 2.4, con il relativo sis-
tema di riferimento globale (x, y, z) e il sistema di riferimento relativo alla
generica lamina con orientamento θ (1, 2, 3).
Figura 2.4: Piastra e relativi sistemi di riferimento
La piastra si suppone quadrata, di lati a = b = 10 in, caricata lungo il
lato di normale l’asse di riferimento x.
E’ costituita da un laminato, composto da N lamine unidirezionali di
materiale composito, con
N = 40
Le lamine possono avere diversi orientamenti, misurati rispetto all’asse di
riferimento x del laminato, con valori possibili 0◦, ±45◦ e 90◦. Il laminato si
suppone simmetrico rispetto al piano medio e bilanciato, cioe` per ogni lamina
con orientamento di 45◦ esiste una lamina con orientamento di −45◦.
Le proprieta` di rigidezza di una lamina sono:
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E1 = 16.76 · 106 psi
E2 = 1.697 · 106 psi
ν12 = 0.34
G12 = 1 · 106 psi
Lo spessore di una lamina e`:
tlamina = 0.005 in
Si suppone che la piastra sia semplicemente appoggiata sui quattro lati.
L’obiettivo e` la determinazione del carico critico di instabilita` al variare
delle percentuali di lamine con orientamenti a 0◦, ±45◦, 90◦, rispetto al
numero totale di lamine, N .
Si ipotizza di trascurare l’effetto della sequenza di impilamento delle
lamine. In pratica si considera un laminato con sequenza di impilamento
[90◦n90 45
◦
n45 −45◦n45 0◦n0 ]S
in cui n90, n45 e n0 rappresentano il numero di lamine orientate a 90
◦, ±45◦
e 0◦, in meta` del laminato, che e` simmetrico per ipotesi. Fissato il numero
di lamine del laminato, N , in base alla percentuale di lamine nelle diverse
direzioni si determinano n90, n45 e n0.
In conclusione, si devono tracciare delle curve che rappresentano il ca-
rico critico di instabilita` al variare delle percentuali di lamine con i diversi
orientamenti.
Si puo` risolvere il problema attraverso l’uso di diversi modelli:
• modello teorico, rappresentato da un equazione in forma chiusa
• modello discretizzato secondo il metodo degli elementi finiti
• modello surrogato, ottenibile con poche analisi numeriche mirate, se-
condo il metodo Response surface approximation
Si utilizzano tutti e tre i modelli, per poi confrontare le curve ottenute e
valutare i risultati ricavati con il metodo Response surface approximation.
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2.3.1 Analisi teorica dell’instabilita` della piastra
Si ritengono valide le seguenti ipotesi:
• lo stato di tensione nella piastra e` piano
• le sezioni normali al piano medio della piastra rimangono tali dopo la
deformazione
Cos`ı le relazioni che legano le forze (in termini di indici di carico) alle
deformazioni risultano (con riferimento a [3])

Nx
Ny
Nxy
 =

A11 A12 A13
A21 A22 A23
A31 A32 A33


ε0x
ε0y
γ0xy
+

B11 B12 B13
B21 B22 B23
B31 B32 B33


χx
χy
χxy
 (2.3)

Mx
My
Mxy
 =

B11 B12 B13
B21 B22 B23
B31 B32 B33


ε0x
ε0y
γ0xy
+

D11 D12 D13
D21 D22 D23
D31 D32 D33


χx
χy
χxy
 (2.4)
in cui, se σx, σy, τxy sono le tensioni agenti nel piano e variabili lungo l’asse
z, si ha
Nx =
∫ t/2
−t/2 σxdz, Ny =
∫ t/2
−t/2 σydz, ..., Mx =
∫ t/2
−t/2 σxzdz, ...
in cui t e` lo spessore del laminato.
ε0x, ε
0
y, γ
0
xy sono le deformazioni del piano medio, mentre χx, χy, χxy sono
le curvature.
Nel caso di laminati simmetrici i termini della matrice B sono tutti nulli,
quindi le relazioni 2.3 e 2.4 sono disaccoppiate. In tal caso si puo` ricavare il
carico critico di compressione, in termini di indice di carico, tramite un’equa-
zione in forma chiusa (si veda [4]). Tale equazione fornisce l’indice di carico
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critico, Nx, in funzione delle rigidezze flessionali, ovvero dei termini della
matrice D.
In particolare si ha
N crx = Kx
pi2
b2
√
D11D22 (2.5)
con b larghezza della piastra e
Kx = 2(1 + β)− 2(β + 3 + 2γ2) (γ+3δ)2(β+3)2 − 4(δ + 2γ3 − βγ) (γ+3δ)
3
(β+3)3
e` un coefficiente di instabilita` non dimensionale, dipendente dalle rigidezze
flessionali del laminato.
I parametri adimensionali α, β, γ, δ sono ricavati dai termini della matrice
di rigidezza flessionale D, tramite le relazioni
α = 4
√
D22
D11
β = D12+2D33√
D11D22
γ = D13
4
√
D311D22
δ = D23
4
√
D11D322
Per determinare N crx e` necessario calcolare i termini della matrice di
rigidezza flessionale della piastra.
Per un laminato si ha (si veda [3])
Dij =
1
3
N∑
k=1
(Q¯ij)k(z
3
k − z3k−1) (2.6)
in cui Q¯k e` la matrice di rigidezza della k-esima lamina, nel sistema di rife-
rimento del laminato, dipendente dall’orientamento θ della lamina, mentre
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i termini zk e zk−1 individuano la distanza dal piano medio della lamina, si
veda figura 2.5.
Figura 2.5: Geometria del laminato
La matrice rigidezza Q¯k della k-esima lamina si ricava dalla matrice rigi-
dezza Q nel sistema di riferimento della lamina, noto l’angolo di orientamento
θk della lamina.
La matrice rigidezza Q dipende dalle proprieta` di rigidezza della lamina,
si ha
Q =

E1
1−ν12ν21
E2ν12
1−ν12ν21 0
E1ν21
1−ν12ν21
E2
1−ν12ν21 0
0 0 G12

(Si nota che: ν21 =
E2ν12
E1
).
Al variare della percentuale di lamine nei diversi orientamenti, con l’equa-
zione 2.6 si possono calcolare i termini della matrice di rigidezza flessionale
D, quindi l’indice di carico critico, tramite l’equazione 2.5.
Implementato il modello di calcolo in ambiente MATLAB, si sono ottenuti
i valori dell’indice di carico critico al variare delle percentuali delle lamine di
diverso orientamento.
Nelle figure 2.6 e 2.7 sono riportati i risultati.
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Si riporta l’andamento dell’indice di carico critico, N crx , al variare della
percentuale di lamine con orientamento a 0◦, per diverse percentuali di lamine
a 90◦, in figura 2.6, e per diverse percentuali di lamine a ±45◦, in figura 2.7 .
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Figura 2.6: Indice di carico critico determinato teoricamente, curve con
percentuale di lamine a 90◦ costante
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Figura 2.7: Indice di carico critico determinato teoricamente, curve con
percentuale di lamine a ±45◦ costante
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2.3.2 Analisi con il metodo degli elementi finiti
L’indice di carico critico viene determinato, al variare delle percentuali di
lamine con diversi orientamenti, tramite analisi numeriche con il metodo
degli elementi finiti.
Le analisi vengono condotte con il software NASTRAN, con impostazione
del problema e dei relativi parametri (fase di pre-processing) con il software
PATRAN.
E’ necessario eseguire numerose analisi, corrispondenti alle varie configu-
razioni del laminato. In ogni analisi viene modificato il numero di lamine nei
diversi orientamenti.
Per eseguire le analisi in modo automatico si sfrutta il software mode-
FRONTIER: il software imposta i parametri relativi ad ogni configurazione
da analizzare ed esegue le analisi, richiamando PATRAN per le impostazioni
e NASTRAN per le analisi in modo automatico.
Il modello della piastra discretizzato e` riportato in figura 2.8, in cui sono
riportati anche vincoli e carico applicato. Si discretizza la piastra con 10
elementi per lato (in totale 100 elementi), di tipo CQUAD4, elementi piani
a quattro nodi.
Figura 2.8: Modello discretizzato della piastra, realizzato con PATRAN
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Per rappresentare le proprieta` del laminato, agli elementi e` associata la
proprieta` PCOMP, che consente di definire la sequenza di impilamento. Il
materiale e` rappresentato mediante l’apposita card MAT8 (si veda [5]).
Il carico di compressione e` rappresentato tramite carichi nodali sul lato
di normale l’asse x, di valore unitario. Sul lato si hanno 11 nodi, quindi il
carico e`
P = 11 lb
I vincoli devono rappresentare una piastra semplicemente appoggiata, quindi
sono:
u(0,y) = 0
w(0,y) = 0, w(b,y) = 0, w(x,0) = 0, w(x,b) = 0
ai quali si aggiunge un vincolo nella direzione y, applicato nel nodo centrale
del lato con y = 0, necessario ad evitare moti di corpo rigido.
La sequenza di soluzione utilizzata in NASTRAN e` la sol 105. Cos`ı si
determina il valore piu` piccolo del carico per cui si puo` avere una soluzione
diversa dalla soluzione banale. In pratica si risolve il problema agli autovalori
relativo alla piastra, determinando il primo autovalore.
Dal risultato si ricava l’indice di carico critico, N crx . Se p e` l’autovalore
calcolato, allora
N crx =
pP
b
I risultati sono riportati nelle figure 2.9 e 2.10, in modo analogo a quanto
fatto nel paragrafo 2.3.1.
26
2 – Progetto mediante modelli surrogati: il
metodo Response Surface Approximation
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
1000
1200
1400
1600
1800
2000
2200
2400 lamine a 90°
5%
10%
15%
20%
25%
30%
35%
40%
45%
50%
55%
60%
Percentuale lamine a 0°
In
di
ce
 d
i c
ar
ico
 c
rit
ico
, N
xcr
 
(lb
/in
)
Indice di carico critico al variare dell’orientamento delle lamine
Figura 2.9: Indice di carico critico determinato tramite NASTRAN, curve con
percentuali di lamine a 90◦ costanti
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Figura 2.10: Indice di carico critico determinato tramite NASTRAN, curve con
percentuali di lamine a ±45◦ costanti
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2.3.3 Analisi con il metodo Response surface approxi-
mation
Secondo il metodo Response surface approximation, prima di tutto si devono
individuare le configurazioni da analizzare (fase di D.o.E.).
Nel caso del’instabilita` della piastra, le analisi numeriche con il metodo
degli elementi finiti, eseguite tramite il software NASTRAN, sono poco cos-
tose dal punto di vista computazionale. Cos`ı si puo` eseguire un numero di
analisi abbastanza elevato.
Le variabili in gioco sono le percentuali di lamine nei tre orientamenti
possibili, 0◦, 90◦ e ±45◦ (il laminato e` bilanciato per ipotesi, quindi per ogni
lamina a 45◦ si deve avere una lamina a −45◦).
Il numero totale di lamine e` fissato (N = 40), quindi si hanno due variabili
indipendenti, ad esempio le percentuali di lamine orientate a 0◦ e a ±45◦.
Visto il basso costo computazionale delle analisi, si analizzano ventidue
configurazioni, corrispondenti ai valori delle variabili riportati in tabella 2.2.
Eseguite le analisi numeriche, si sceglie il tipo di modello surrogato e il
metodo per la determinazione dei relativi parametri.
Si sceglie un modello rappresentato da un’equazione del secondo ordine
(Second order Response surface), che nel caso di due variabili, x1 e x2, assume
la forma generale
y = β0 + β1x1 + β2x2 + β11x
2
1 + β22x
2
2 + β12x1x2
I parametri si ricavano con il metodo L.S.S. (Least Sum of Squares), visto
nel paragrafo 2.2.2.
Per la determinazione dei parametri si utilizza il software modeFRON-
TIER, che gestisce anche la fase di D.o.E..
Eseguite le analisi, il software determina i parametri del modello surrogato
a partire dai risultati ottenuti.
I valori dell’indice di carico critico ricavati con il modello surrogato sono
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riportati nelle figure 2.11 e 2.12, al variare delle percentuali delle lamine nelle
diverse direzioni.
Numero configurazione Lamine a 0◦ Lamine a ±45◦
1 5% 10%
2 5% 30%
3 5% 50%
4 5% 80%
5 15% 10%
6 15% 30%
7 15% 50%
8 15% 80%
9 25% 10%
10 25% 30%
11 25% 50%
12 35% 10%
13 35% 30%
14 35% 50%
15 45% 10%
16 45% 30%
17 45% 50%
18 55% 10%
19 55% 30%
20 65% 10%
21 65% 30%
22 80% 10%
Tabella 2.2: Tabella delle configurazioni da analizzare
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Figura 2.11: Indice di carico critico determinato tramite R.S.M., curve con
percentuali di lamine a 90◦ costanti
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Figura 2.12: Indice di carico critico determinato tramite R.S.M., curve con
percentuali di lamine a ±45◦ costanti
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2.3.4 Conclusioni
Dal confronto tra le risposte ottenute con i tre diversi modelli, si puo` osservare
che:
• le curve relative al carico critico ottenute hanno andamenti molto simi-
li: questo e` un risultato atteso per quanto riguarda le curve del modello
surrogato e del modello discretizzato, visto che il modello surrogato e`
ricavato dall’interpolazione di alcune analisi numeriche, mentre e` im-
portante osservare la corrispondenza tra questi due modelli e il modello
teorico
• il modello teorico e` conservativo rispetto agli altri: le curve ottenute
risultano traslate verso valori inferiori del carico critico. Nelle figure
2.13, 2.14 e 2.15 si riporta il confronto tra i valori numerici ricavati con
i tre modelli. In particolare si riportano le curve relative a diversi livelli
percentuali di lamine a ±45◦.
In conclusione, il modello surrogato puo` fornire importanti informazioni
riguardo gli andamenti della risposta in funzione delle variabili in gioco e
valori numerici della risposta utili in un’analisi di prima approssimazione.
Il problema preso in esame costituisce solo un semplice esempio di vali-
dazione del modello surrogato. In questo caso i costi computazionali delle
analisi numeriche sono molto limitati, quindi l’uso di modelli surrogati non
fornisce grandi vantaggi. Nel progetto strutturale con i materiali compositi,
sia di tipo probabilistico che ottimizzato, sono necessarie numerose analisi
numeriche, molto costose dal punto di vista computazionale: l’uso di modelli
surrogati permette di ottenere un notevole vantaggio.
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Figura 2.13: Confronto dei risultati con i tre modelli, con il 30% di lamine a
±45◦
34
2 – Progetto mediante modelli surrogati: il
metodo Response Surface Approximation
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
1000
1200
1400
1600
1800
2000
2200
2400
Indice di carico critico, con il 40% di lamine a +/−45°
Percentuale lamine a 0°
In
di
ce
 d
i c
ar
ico
 c
rit
ico
, N
xcr
 
(lb
/in
)
 
 
N
x
cr
 teorico
N
x
cr
 nastran
N
x
cr
 r.s.m.
Figura 2.14: Confronto dei risultati con i tre modelli, con il 40% di lamine a
±45◦
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Figura 2.15: Confronto dei risultati con i tre modelli, con il 50% di lamine a
±45◦
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Progetto ottimizzato mediante
algoritmi genetici
3.1 Introduzione
Con l’introduzione dei materiali compositi in sostituzione dei materiali me-
tallici, il progetto strutturale presenta un nuovo aspetto: alle possibili scelte
relative alle caratteristiche geometriche e dimensionali, si aggiungono quelle
relative alla configurazione del materiale.
I materiali compositi sono tipicamente impiegati sottoforma di lamina-
ti, costituiti da lamine unidirezionali impilate con diversi orientamenti. La
quantita` di lamine nei diversi orientamenti e la sequenza di impilamento de-
terminano le caratteristiche di rigidezza del laminato. Quindi e` possibile
progettare il laminato in modo da avere le caratteristiche desiderate.
Cio` consente il raggiungimento di nuovi risultati nella progettazione ot-
timizzata, in particolare in termini di rapporto tra resistenza e peso della
struttura.
Nello stesso tempo, aumenta la complessita` del problema.
Si hanno nuove variabili di progetto, come gli angoli di orientamento e il
numero delle lamine con i diversi orientamenti.
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Per motivi tecnologici si limitano i valori possibili degli angoli di orien-
tamento delle lamine a 0◦, ±45◦ e 90◦. Quindi gli orientamenti delle lamine
sono variabili di progetto discrete.
Anche le quantita` di lamine nei diversi orientamenti sono chiaramente
variabili di tipo discreto.
In definitiva si ha un numero elevato di variabili, di cui alcune discrete,
di conseguenza il progetto ottimizzato diviene complesso.
Generalmente l’obiettivo del progetto strutturale ottimizzato e` la deter-
minazione della configurazione di minimo peso, per cui siano verificati tutti
i vincoli di progetto. I vincoli possono essere fissati in termini di resistenza
o rigidezza della struttura, nelle condizioni di carico di progetto.
Se si utilizzano i materiali compositi, il problema puo` essere affrontato in
diversi modi:
• si puo` determinare la configurazione ottimale mediante algoritmi di
ottimizzazione classici, validi per variabili continue.
In tal caso, si possono trattare le variabili discrete come variabili conti-
nue, ottenendo valori ottimali tecnologicamente poco realizzabili.
Oppure si possono sostituire gli angoli di orientamento e il numero
delle lamine con i parametri del laminato (si veda [4]). Determinati i
valori ottimali dei parametri del laminato, si puo` ricavare la sequenza
di angoli di impilamento delle lamine che approssimativamente fornisce
tali valori.
• in alternativa si possono utilizzare algoritmi di ottimizzazione di tipo
genetico (si veda il paragrafo 3.2). Con questi algoritmi si possono trat-
tare variabili discrete ed e` possibile determinare diverse configurazioni
ottimali.
Lo svantaggio e` l’elevato numero di analisi da eseguire, per la deter-
minazione delle risposte necessarie per la valutazione di una configu-
razione. Di norma si devono eseguire analisi numeriche molto costose
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dal punto di vista computazionale. Se il numero delle analisi richieste e`
elevato, i tempi necessari per portare a termine il progetto ottimizzato
possono risultare molto lunghi.
Quindi, nel progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici, e` utile
ricorrere a modelli surrogati, che forniscano risposte in tempi brevi,
secondo quanto visto nel capitolo 2.
3.2 Gli algoritmi genetici
Gli algoritmi genetici (G.A.) si basano sui meccanismi dell’evoluzione natu-
rale.
Il processo di ottimizzazione e` iterativo e prevede la creazione in sequen-
za di insiemi di configurazioni, a partire da un insieme iniziale, opportuna-
mente definito. Gli insiemi sono detti generazioni, mentre le configurazioni
rappresentano gli individui.
Ogni generazione viene creata dalla generazione che la precede nella se-
quenza, mediante una serie di operazioni di tipo genetico: gli individui della
nuova generazione sono ’figli’ degli individui della generazione precedente.
La creazione dei nuovi individui avviene in accordo con i principi dell’evo-
luzione naturale. Gli individui della nuova generazione nascono come com-
binazioni, mutazioni o repliche di alcuni individui della generazione prece-
dente; la probabilita` che un individuo partecipi al processo di creazione e`
proporzionale alle sue qualita`, quindi la nuova generazione e` in gran parte
formata da individui generati dai migliori individui della generazione pre-
cedente. In questo modo si ottiene una sequenza di generazioni di qualita`
crescente. Si ha un processo di selezione naturale degli individui, analogo a
quello dell’evoluzione naturale.
Il processo di ottimizzazione puo` essere arrestato una volta raggiunto un
certo numero di generazioni, oppure se si ha quando le differenze tra gli
individui di una generazione sono molto piccole (convergenza del processo).
39
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
La qualita` di una configurazione, o individuo, viene valutata mediante
un’ opportuna funzione di fitness.
Ad esempio, nel caso del progetto strutturale, la funzione di fitness tiene
conto del peso di una configurazione, ma anche del fatto che siano verificati
o meno i vincoli di progetto.
Alla funzione di fitness e` associata la probabilita` che una configura-
zione partecipi al processo di creazione delle configurazioni della generazione
successiva.
Ogni configurazione e` identificata da una serie di valori delle variabili.
Nei G.A., il valore di ogni variabile e` rappresentato mediante una sequen-
za di numeri binari (definita gene). Di conseguenza, ogni configurazione e`
individuata da una serie di sequenze di numeri binari o di geni.
Il processo di ottimizzazione inizia da un insieme di M configurazioni
o individui, ognuno rappresentato da una sequenza di geni. Gli individui
iniziali sono scelti in modo da ricoprire in modo sufficientemente uniforme lo
spazio delle configurazioni possibili.
A partire dagli M individui iniziali, viene creata una nuova generazione,
formata da M individui nuovi. Gli individui nuovi vengono creati mediante
operazioni genetiche sui geni degli individui di partenza. Le operazioni
classiche sono:
• Cross-over. Si selezionano due individui ’genitori’, individuati dalle
sequenze
[a1 a2 ... an]
[b1 b2 ... bn]
Si sceglie in modo casuale un valore nelle sequenze (one-point cross-
over), ad esempio il valore k-esimo, quindi si ottengono gli individui
’figli’
[a1 a2 ... ak−1 bk bk+1 ... bn]
[b1 b2 ... bk−1 ak ak+1 ... an]
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oppure, in alternativa, si possono scegliere due valori (two-point cross-
over), il valore k-esimo e il valore p-esimo, ottenendo
[a1 a2 ... ak−1 bk bk+1 ... bp−1 ap ... an]
[b1 b2 ... bk−1 ak ak+1 ... ap−1 bp ... bn]
• Mutazione. Viene modificato un singolo valore nella sequenza di un
individuo figlio. Ad esempio
[a1 a2 ... 1 ... an]
diventa
[a1 a2 ... 0 ... an]
• Duplicazione Si crea una copia di un individuo nella nuova genera-
zione.
Le operazioni di cross-over e duplicazione permettono di conservare le ca-
ratteristiche delle configurazioni migliori, mentre l’operazione di mutazione
garantisce l’ampliamento del campo di ricerca.
Un possibile metodo per ottenere la nuova generazione e` rappresentato
dai seguenti passi:
• si valutano gli M individui della generazione di partenza tramite la
funzione di fitness
• gli individui migliori sono selezionati per la creazione dei nuovi indi-
vidui. Gli individui selezionati hanno una certa probabilita` di essere
scelti per l’operazione di cross-over (probabilita` di cross-over)
• si esegue l’operazione genetica di cross-over, ottenendo un certo numero
di individui ’figli’, dipendente dalla probabilita` di cross-over
• si esegue l’operazione di mutazione sugli individui ricavati dal cross-
over. L’operazione di mutazione ha una certa probabilita` di essere
eseguita (probabilita` di mutazione)
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• si selezionano gli M individui che costituiscono la nuova generazione.
Il metodo di selezione puo` essere di diverso tipo. Nei G.A. canonici
si scelgono: gli individui ’figli’ derivanti dalle operazioni di cross-over
ed eventualmente mutazione; gli individui selezionati inizialmente, che
non sono stati scelti per il cross-over. In alternativa: si fissa il numero
di individui migliori da duplicare; i rimanenti individui si ottengono
dalle operazioni di cross-over ed eventualmente mutazione.
Si puo` anche duplicare una o piu` volte nella nuova generazione l’indi-
viduo migliore della generazione precedente, cui corrisponde il valore
maggiore della funzione di fitness (elitismo dell’algoritmo genetico)
Esistono diversi metodi per la scelta degli individui migliori, che deve essere
fatta sulla base della funzione di fitness.
Lo scopo della selezione e` favorire la creazione di individui a partire dagli
individui migliori e garantire la diversita` degli individui, in modo da esplorare
tutto lo spazio delle configurazioni possibili.
Si possono scegliere gli individui mediante un metodo proporzionale. Sia
fi il valore della funzione di fitness relativo all’i-esimo individuo. Si definisce
F =
∑M
i=1 fi
il valore totale di fitness. La probabilita` l’i-esimo individuo venga scelto e`
pi =
fi
F
Il principale vantaggio degli algoritmi genetici e` la possibilita` di applicazione
ai casi in cui si abbiano variabili discrete o funzioni da ottimizzare discontinue
oppure non note a priori.
In questi casi gli algoritmi classici di ottimizzazione, del tipo gradient-
based, non sono applicabili e gli algoritmi genetici costituiscono una valida
alternativa.
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Inoltre consentono la determinazione dell’ottimo assoluto nello spazio
delle configurazioni possibili, mentre gli algoritmi gradient-based possono
portare a configurazioni ottimali locali.
Se poi l’ottimizzazione e` multiobiettivo, l’uso degli algoritmi classici di
ottimizzazione puo` diventare piu` complesso rispetto all’uso dei G.A..
Il maggiore svantaggio e` l’elevato numero di valutazioni della funzione
di fitness da eseguire. Le valutazioni richiedono spesso analisi numeriche
dispendiose dal punto di vista computazionale.
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3.3 Progetto ottimizzato di un pannello irri-
gidito in materiale composito
Si considera il problema della progettazione ottimizzata di un pannello ir-
rigidito in materiale composito, che rappresenta un componente tipico delle
struttere aeronautiche. In particolare si vuole progettare un pannello irrigi-
dito della struttura alare di un velivolo.
La presenza di variabili discrete, derivante dall’impiego di materiali com-
positi, rende difficile o impossibile l’impiego di algoritmi di ottimizzazione
classici, che spesso richiedono la continuita` delle variabili di ingresso e delle
funzioni che rappresentano le risposte.
Pertanto il progetto ottimizzato viene realizzato mediante algoritmi ge-
netici. Questo tipo di processi di ottimizzazione ha il vantaggio di poter
essere applicato in caso di variabili discrete, ma richiede un elevato numero
di configurazioni da valutare. Nel caso in esame, la valutazione di una confi-
gurazione richiede analisi con il metodo degli elementi finiti, dispendiose dal
punto di vista computazionale.
In alternativa si puo` ricorrere al metodo Response surface approximation
(si veda il capitolo 2). Una volta determinato il modello surrogato, la valu-
tazione delle configurazioni viene fatta tramite relazioni in forma chiusa, con
un ingente risparmio in termini di costi computazionali.
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3.3.1 Modello del pannello irrigidito
Il modello geometrico del pannello irrigidito e` riportato in figura 3.1, con il
relativo sistema di riferimento (x, y, z).
Figura 3.1: Geometria e dimensioni del pannello irrigidito
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Il pannello e` formato da tre irrigidimenti, incollati al rivestimento, equi-
distanziati con passo b.
Sono fissate le dimensioni
L=762 mm
W=600 mm
a=100 mm
b=200 mm
Inoltre si fissa il rapporto tra l’altezza e la larghezza dell’irrigidimento
D/H = 0.74
in base a risultati ottimizzati di progetti simili (si veda [6]).
Il rivestimento (skin) e gli irrigidimenti (stiffeners) sono costituiti da due
diversi laminati di materiale composito, come rappresentato in figura 3.2.
Figura 3.2: Laminati del pannello
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I laminati sono simmetrici e bilanciati, formati rispettivamente da Nskin e
Nstif lamine. Si trascura l’effetto della sequenza di impilamento delle lamine
e si considerano due laminati con configurazione
laminato skin [90◦n90skin 0
◦
n0skin
45◦n45skin −45◦n45skin ]S
laminato stiffener [90◦n90stif 0
◦
n0stif
45◦n45stif −45◦n45stif ]S
in cui n90, n0 e n45 rappresentano le quantita` di lamine nei diversi orienta-
menti in meta` del laminato. Si definiscono
nskin = n90skin + n0skin + 2 · n45skin
nstif = n90stif + n0stif + 2 · n45stif
numero di lamine in meta` del laminato del rivestimento e degli irrigidimenti,
quindi si ha
Nskin = 2 · nskin
Nstif = 2 · nstif
Si fissano le percentuali delle lamine nei diversi orientamenti rispetto al
numero totale di lamine; i valori sono riportati nella tabella 3.1.
Laminato Lamine a 90◦ Lamine a 0◦ Lamine a ±45◦
Laminato skin 20% 30% 50%
Laminato stiffener 5% 70% 25%
Tabella 3.1: Percentuali delle lamine nei diversi orientamenti
Le percentuali sono fissate in base alle seguenti considerazioni:
• il rivestimento e` soggetto a carichi di trazione e compressione, ma prin-
cipalmente dovra` sostenere i carichi di taglio, quindi deve avere un
elevato numero di lamine orientate a ±45◦, che garantiscono rigidezza
e resistenza a taglio
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• gli irrigidimenti devono sostenere i carichi di trazione e compressione,
inoltre hanno la funzione di stabilizzare il rivestimento, in modo da ga-
rantire un carico critico di instabilita` a compressione sufficiente, quindi
devono avere un numero elevato di lamine a 0◦
• i laminati devono essere costituiti da un numero sufficiente di lamine in
tutte le direzioni, per sostenere eventuali carichi in direzioni diverse da
quelle previste e perche` si abbia un adeguato trasferimento dei carichi
tra le lamine; inoltre, per ragioni tecnologiche, il numero di lamine
consecutive di uguale orientamento deve essere uguale o inferiore a 4,
quindi per ogni 4 lamine con un certo orientamento se ne deve avere
una con orientamento diverso
Le lamine sono in materiale composito AS4/3502. Le proprieta` a livello
di lamina unidirezionale sono riportate in tabella 3.2, con la densita` del
materiale (dati tratti da [4]).
E1 127554 MPa
E2 11307 MPa
G12 5998 MPa
ν12 0.3
tlamina 0.132 mm
ρ 1.578 · 10−6 kg/mm3
Tabella 3.2: Proprieta` di rigidezza e spessore della lamina unidirezionale, densita`
del materiale composito
Le caratteristiche di resistenza del materiale sono assegnate a livello di
laminato, in termini di massima deformazione ammissibile, in trazione e in
compressione.
Una delle caratteristiche negative dei laminati in materiale composito e` la
sensibilita` al danneggiamento da impatto. Se il laminato e` soggetto a impat-
to in una fase qualsiasi del procedimento di assemblaggio o durante l’impiego
operativo, si ha un peggioramento della resistenza. Questa possibile condi-
zione di danneggiamento del laminato e` tenuta in considerazione mediante la
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definizione di due diversi valori di deformazione ammissibili, il primo relativo
al laminato integro e il secondo relativo al laminato impattato. I valori di
deformazione ammissibili a livello di laminato sono riportati in tabella 3.3,
relativamente ai casi di trazione e compressione.
εLLc 0.0027
εULc 0.0067
εLLt 0.0035
εULt 0.0082
Tabella 3.3: Proprieta` di resistenza del laminato unidirezionale di materiale
composito
In accordo con le normative CS-25 della E.A.S.A. (European Aviation
Safety Agency) sul progetto a tollerabilita` del danno (progetto a damage
tolerance, si veda [7]), i valori di deformazione ammissibili relativi al laminato
integro sono confrontati con le deformazioni relative alle condizioni di carico
estreme (Ultimate loads, U.L.), mentre i valori di deformazione ammissibili
del laminato impattato sono confrontati con le deformazioni in condizioni di
carico limite (Limit loads, L.L.).
Con riferimento alle normative CS-25 si defiscono:
• Limit loads, L.L.. Massimi valori dei carichi che realmente si possono
incontrare in esercizio.
• Ultimat loads, U.L.. Valori dei carichi in condizione limite, L.L.,
moltiplicati per un opportuno fattore di sicurezza, safety factor (S.F.):
UL = LL · SF
con
SF = 1.5
Il pannello irrigidito si considera sottoposto a vincoli di semplice appoggio
sui quattro lati.
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Per quanto riguarda le condizioni di carico, si possono avere due casi:
• Pannello dorsale. Il pannello irrigidito e` parte del pannello dor-
sale della struttura del cassone alare, quindi deve essere progettato in
modo da sostenere carichi di compressione e non instabilizzarsi a com-
pressione (carichi di volo) e in modo da sostenere carichi di trazione
(carichi di volo con fattore di carico negativo o carichi al suolo).
• Pannello ventrale. Il pannello irrigidito e` parte del pannello ventrale
della struttura del cassone alare, quindi deve essere progettato in modo
da sostenere carichi di trazione (carichi di volo) e in modo da sostenere
carichi di compressione e non instabilizzarsi a compressione (carichi di
volo con fattore di carico negativo o carichi al suolo).
I carichi di volo corrispondono alle condizioni di carico limite o carico
ultimo, mentre i carichi al suolo o a fattore di carico negativo si ricavano
dai carichi di volo scalati tramite un fattore pari a 1/(2.5), in accordo con la
normativa CS-25.
La procedura di progetto sviluppata e` di carettere generale, applicabile
sia al caso del pannello dorsale che al caso del pannello ventrale.
L’indice di carico NLLx , corrispondente alle condizioni di carico limite, si
assume pari a
NLLx = 2000000 N/m
valore tipico per la sezione del cassone alare al 50% dell’apertura alare, nel
caso di velivoli di medie dimensioni.
La larghezza del pannello e`
W = 600 mm
quindi il pannello e` soggetto al carico totale
PLL = 1200000 N
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in condizioni di carico limite.
In condizioni di carico ultimo si ha
NULx = N
LL
x · 1.5 = 3000000 N/m
PUL = PLL · 1.5 = 1800000 N
Si considera il caso in cui il pannello irrigidito e` parte del dorso della
struttura del cassone alare.
In questo caso il pannello deve sostenere i seguenti carichi:
• carico di compressione, dovuto ai carichi in volo, pari a
PLLcomp = P
LL = 1200000 N in condizioni di carico limite
PULcomp = P
UL = 1800000 N in condizioni di carico estremo
• carico di trazione, dovuto ai carichi al suolo o a fattore di carico
negativo, pari a
PLLtraz = P
LL/2.5 = 480000 N in condizioni di carico limite
PULtraz = P
UL/2.5 = 720000 N in condizioni di carico estremo
Inoltre non deve essere soggetto a instabilita` (pannello no-buckling), in cor-
rispondenza del carico
Pcomp = P
UL = 1800000 N
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3.3.2 Definizione del problema
L’obiettivo del progetto ottimizzato del pannello irrigidito e` la determina-
zione della configurazione di minimo peso, che verifichi i vincoli di progetto.
Il peso del pannello e` dato da
w = 3 · [btskin + (H +D)tstif ] ρ (3.1)
in cui
tskin = Nskin · tlamina spessore laminato skin
tstif = Nstif · tlamina spessore laminato stiffener
I vincoli di progetto, nel caso del pannello dorsale, sono i seguenti, in
accordo con quanto detto nel paragrafo 3.3.1:
• la deformazione in compressione dei laminati, εxc , nelle condizioni di
carico ultimo e carico limite, deve risultare inferiore ai valori ammissibili
relativi al laminato integro e al laminato impattato
• il carico critico di instabilita`, Pcr, a compressione deve risultare super-
iore al carico ultimo (pannello no-buckling)
• la deformazione in trazione dei laminati, εxt , corrispondente ai carichi
al suolo e a fattore di carico negativo (in condizioni limite ed estreme),
deve risultare infeririore ai valori ammissibili relativi al laminato integro
e al laminato impattato
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Quindi si deve avere
εULxc < ε
UL
c
εLLxc < ε
LL
c
Pcr < P
UL
εULxt < ε
UL
t
εLLxt < ε
LL
t
Si nota che, per valutare se una configurazione verifica i vincoli, e` necessario
determinare lo stato di deformazione e il carico critico di instabilita` del pan-
nello, quindi si devono eseguire delle analisi numeriche, con il metodo degli
elementi finiti. In alternativa, si puo` costruire un modello surrogato delle
risposte da valutare, tramite poche analisi numeriche, in accordo con quanto
visto nel capitolo 2.
Le variabili di progetto sono:
• nskin, numero di lamine in meta` del laminato del rivestimento
• nstif , numero di lamine in meta` del laminato degli irrigidimenti
• H, altezza dell’irrigidimento (si veda figura 3.1)
nskin e nstif sono variabili discrete. Si suppone possano assumere valori com-
presi in un certo intervallo, definito in base a risultati relativi a progetti simili
(si veda [6])
nskin² [12,24]
nstif² [32,44]
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H e` una variabile continua, di valore compreso in un certo intervallo, definito
in base a risultati relativi a progetti simili (si veda [6])
H²[30 mm,100 mm]
Per determinare la configurazione ottimale, si usa un algoritmo di otti-
mizzazione genetico. L’algoritmo genetico ha lo svantaggio di richiedere un
numero elevato di analisi. Si procede secondo due diversi metodi:
• si costruisce un modello surrogato e si valutano le configurazioni me-
diante relazioni in forma chiusa tra variabili di progetto e risposte da
valutare
• si eseguono tutte le analisi necessarie con il metodo degli elementi finiti
In conclusione, si confrontano i risultati del progetto ottimizzato, ottenuti
con i due diversi metodi.
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3.3.3 Modello del pannello irrigidito per le analisi F.E.M.
Le analisi numeriche con il metodo degli elementi finiti sono eseguite con
il software NASTRAN. Per la definizione del modello si utilizza il software
PATRAN (fase di pre-processing).
In figura 3.3, si riporta il modello discretizzato del pannello irrigidito.
Figura 3.3: Modello discretizzato del pannello irrigidito, realizzato con PATRAN
Per la discretizzazione si fa uso di elementi piani a quattro nodi, CQUAD4,
elementi di tipo piastra, che sostengono carichi di tipo membranale nel pro-
prio piano (Nx, Ny, Nxy in termini di indici di carico) e flessionali (Mx,
Mx, Mxy). Si associa agli elementi la proprieta` PCOMP, con cui si possono
definire lo spessore e la sequenza di impilamento delle lamine nei laminati.
Le proprieta` di rigidezza del materiale a livello di lamina sono definite con
l’apposita card MAT8, valida per un materiale ortotropo. Le rigidezze degli
elementi sono determinate a partire dalle configurazioni dei laminati, definite
tramite la proprieta` PCOMP (si veda [5]).
Si definiscono due diversi laminati, relativi al rivestimento e agli irrigidi-
menti.
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Per tenere conto degli spessori effettivi dei laminati, si definiscono i piani
medi del rivestimento, delle flangie e delle anime (blade) degli irrigidimenti
ad opportune distanze, in modo tale da evitare compenetrazione di materiale.
Il modo secondo cui si definiscono i piani medi e` riportato in figura 3.4.
Figura 3.4: Schema del modello del pannello
Il rivestimento e` incollato alle flange degli irrigidimenti. Per rappresentare
questa condizione, si utilizzano M.P.C. (Multi point constraint) rigidi tra i
nodi delle flangie degli irrigidimenti e i nodi corrispondenti del rivestimento,
come illustrato in figura 3.5. Si utilizzano M.P.C. rigidi anche per vincolare
le flangia alle anime degli irrigidimenti, si veda figura 3.6.
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Figura 3.5: M.P.C. rigido che vincola i nodi della flangia dell’irrigidimento ai
nodi corrispondenti del rivestimento
Figura 3.6: M.P.C. rigido che vincola i nodi della flangia ai nodi corrispondenti
dell’ anima dell’irrigidimento
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Si definiscono due nodi fittizi, in corrispondenza dei due lati normali
all’asse x. Il carico, di trazione o compressione, e` rappresentato da una forza
nodale applicata nel nodo fittizio sul lato di normale l’asse x. La posizione del
nodo e` calcolata in modo da evitare flessione. In particolare, la coordinata z¯
del nodo e` calcolata come baricentro delle lamine con orientamento a 0◦, che
contribuiscono in modo determinante alla rigidezza flessionale. Quindi si ha
z¯ =
n0stif (H+D)
n0stif (H+D)+bn0skin
[
(nskin + nstif )tlamina +
H
H+D
(H/2 + nstif tlamina)
]
Il nodo fittizio sul lato opposto e` definito nello stesso modo e si utilizza per
definire le condizioni di vincolo.
Per introdurre il carico in modo corretto, il nodo fittizio, al quale viene
applicata la forza nodale, e` vincolato tramite M.P.C. rigido a tutti i nodi sul
lato di normale l’asse x, si vedano le figure 3.7 e 3.8.
58
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
Figura 3.7: Forza nodale e M.P.C. rigido, utilizzati per rappresentare il carico di
compressione
Figura 3.8: Forza nodale e M.P.C. rigido, utilizzati per rappresentare il carico di
trazione
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Anche l’altro nodo fittizio e` vincolato tramite M.P.C. rigido a tutti i nodi
sul lato corrispondente.
In pratica, i nodi delle due estremita` del pannello appartengono a due
corpi rigidi, ai quali si applicano il carico e i vincoli.
Per rappresentare le condizioni di vincolo di semplice appoggio sui quattro
lati, e` impedito lo spostamento lungo l’asse z dei nodi sui lati di normale l’asse
y e dei due nodi fittizi, inoltre sono impediti gli spostamenti lungo gli assi x
e y del nodo fittizio a cui non e` applicata la forza nodale e lo spostamento
lungo l’asse y del nodo a cui e` applicata la forza nodale, si vedano le figure
3.9, 3.10 e 3.11.
Figura 3.9: Vincolo di appoggio laterale del pannello
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Figura 3.10: Vincolo di appoggio del lato corripondente a x = 0, rappresentato
tramite M.P.C. rigido
Figura 3.11: Vincolo di appoggio del lato corripondente a x = L, rappresentato
tramite M.P.C. rigido
Le analisi devono fornire gli stati di deformazione in compressione e
trazione, oltre al carico critico di instabilita` a compressione.
Per la determinazione dello stato di deformazione in trazione, si ricorre
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alla sequenza di soluzione SOL101 di NASTRAN, soluzione statica con com-
portamento lineare del materiale.
Per ricavare il carico critico di instabilita` a compressione, si ricorre alla
sequenza di soluzione SOL105 di NASTRAN, che comprende anche la so-
luzione del caso statico associato al problema di instabilita`, quindi fornisce
anche lo stato di deformazione in compressione.
Si considerano i valori di deformazione relativi al centroide degli elementi.
Si analizzano i valori della deformazione in direzione x, εx, in un gruppo di
elementi centrali, sufficientemente distanti dai bordi del pannello e apparte-
nenti al rivestimento, alla flangia e all’anima dell’irrigidimento centrale. Il
massimo valore di εx tra i valori analizzati viene confrontato con i valori
ammissibili di deformazione del laminato.
Per la linearita` del problema, non e` necessario eseguire due analisi, una
nelle condizioni di carico limite e l’altra nelle condizioni di carico estreme,
ma, noto εULx , si ricava
εLLx = ε
UL
x /1.5
Con la SOL105, si determina il valore piu` piccolo del carico applicato, per
cui si puo` avere una soluzione di equilibrio non banale. In pratica, si risolve
il problema agli autovalori, determinando il piu` piccolo autovalore. Il valore
del carico critico si ricava dall’autovalore, p, moltiplicato per il valore della
forza nodale applicata. Se la forza nodale applicata rappresenta il carico
agente in compressione, PUL, il carico critico risulta
Pcr = pP
UL
quindi la condizione
Pcr > P
UL
corrisponde a
p > 1
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3.3.4 Applicazione del software modeFRONTIER
Le analisi, la costruzione del modello surrogato e l’algoritmo di ottimiz-
zazione sono gestiti mediante modeFRONTIER, software di ottimizzazione
multiobiettivo, dotato di notevole flessibilita`.
Nella fase di D.o.E., modeFRONTIER seleziona le configurazioni da ana-
lizzare in base al metodo scelto (Cubic face centred, Box-Behnken, ...), esegue
le analisi e raccoglie i valori delle risposte richiesti.
Sulla base dei valori ottenuti, determina le relazioni del modello surrogato,
a seconda del tipo di modello scelto.
Infine, mette a disposizione vari algoritmi di ottimizzazione, tra cui gli
algoritmi genetici, anche in caso di problemi di ottimo vincolati.
Permette inoltre l’uso degli algoritmi di ottimizzazione eseguendo tutte
le analisi numeriche richieste, senza costruzione del modello surrogato.
I programmi necessari per le analisi vengono richiamati da modeFRON-
TIER mediante opportuni script (ad esempio DOS batch). Per ogni analisi,
modeFRONTIER interviene sui files di input dei programmi, modificando
i valori corrispondenti alle variabili. Eseguita l’analisi, dai files di output
vengono estratti i valori delle risposte.
Il software e` in grado di intervenire su files di testo come input e output,
quindi si presta ad essere facilmente interfacciato con numerosi programmi.
Nel caso del pannello irrigidito, il software si interfaccia con i software
PATRAN e NASTRAN, per la definizione del modello discretizzato e per
l’esecuzione delle analisi con il metodo degli elementi finiti.
PATRAN e NASTRAN vengono richiamati tramite uno script DOS Batch.
PATRAN riceve come input un file di sessione (file .ses). Il file di sessione
contiene tutti i comandi da eseguire per la creazione del modello e del file .bdf,
che viene utilizzato come input di NASTRAN. NASTRAN fornisce come
output il file .f06, file di testo in cui sono contenuti i risultati dell’analisi.
Il software modeFRONTIER interviene sul file .ses, input di PATRAN,
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per inserire i valori delle variabili relativi alla configurazione da analizzare,
si veda figura 3.12.
Figura 3.12: Parte di file .ses input di PATRAN, intervento di modeFRONTIER
sui valori delle variabili
Al termine dell’analisi eseguita da NASTRAN, vengono estratti i valori
delle risposte dal file di output .f06, si veda figura 3.13.
Figura 3.13: Parte del file .f06 output di NASTRAN, estrazione dell’autovalore,
soluzione del problema di instabilita`
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PATRAN e NASTRAN vengono eseguiti due volte in sequenza, per i casi
della trazione e della compressione, in corrispondenza del carico ultimo.
Nel caso della trazione si ottiene il file .f06, dal quale si ricavano i valori
della deformazione relativi al rivestimento, alla flangia e all’anima dell’irri-
gidimento. Il valore massimo, εULxt , viene confrontato da modeFRONTIER
con il valore ammissibile, εULt , verificando la condizione
failureULt = ε
UL
xt /ε
UL
t < 1
Viene calcolato anche
εLLxt = ε
UL
xt /1.5,
corrispondente alle condizioni di carico limite e viene confrontato con il
relativo valore ammissibile, εLLt , verificando la condizione
failureLLt = ε
LL
xt /ε
LL
t < 1
Nel caso della compressione, il file .f06 contiene i risultati relativi alla
sequenza SOL105: il primo autovalore e lo stato di deformazione relativo al
caso statico associato, cioe` la compressione in condizioni di carico estremo.
Dal file .f06 si ricavano i valori della deformazione relativi al rivestimen-
to, alla flangia e all’anima dell’irrigidimento. Il valore massimo, εULxc , viene
confrontato da modeFRONTIER con il valore ammissibile, εULc , verificando
la condizione
failureULc = ε
UL
xc /ε
UL
c < 1
Viene calcolato anche
εLLxc = ε
UL
xc /1.5,
corrispondente alle condizioni di carico limite e viene confrontato con il
relativo valore ammissibile, εLLc , verificando la condizione
failureLLc = ε
LL
xc /ε
LL
c < 1
65
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
Inoltre, ricavato l’autovalore dal file .f06, modeFRONTIER verifica la condi-
zione
failurebuckling = p > 1
in accordo con quanto detto nel paragrafo 3.3.3.
Viene calcolata anche la funzione obiettivo, per un eventuale proces-
so di ottimizzazione, in questo caso data dal peso del pannello irrigidito,
determinato secondo l’espressione 3.1.
Uno schema completo del processo e` riportato nello schema semplificato
di figura 3.14 e nello schema completo di figura 3.15, tratto da modeFRON-
TIER.
Si puo` eseguire il processo in diversi modi, in funzione della definizione
delle proprieta` dello scheduler di modeFRONTIER.
Si puo` decidere di analizzare un’insieme di configurazioni selezionate, ad
esempio per generare una serie di risposte da utilizzare per la creazione di
un modello surrogato, oppure si puo` avviare un processo di ottimizzazione,
in cui prima vengono analizzate alcune delle configurazioni selezionate e poi
vengono generate e analizzate nuove configurazioni.
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Figura 3.14: Schema semplificato del processo
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Figura 3.15: Schema generale, tratto dal software modeFRONTIER
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3.3.5 Progetto mediante modello surrogato
Il progetto ottimizzato mediante modello surrogato prevede le seguenti fasi:
• Metodo Response surface approximation. Si costruisce il modello
surrogato, in accordo con quanto detto nel capitolo 2.
• Processo di ottimizzazione. Si usa l’algoritmo genetico, per deter-
minare la configurazione ottimale, utilizzando il modello surrogato per
le valutazioni.
• Verifica della configurazione ottimale. Si verificano i risultati
relativi alla configurazione ottimale con analisi numeriche.
Metodo Response surface approximation
Nella fase di D.o.E. si selzionano le configurazioni da analizzare. Le variabili
di progetto sono tre: nskin, nstif e H (si veda il paragrafo 3.3.2).
Per ogni variabile, si scelgono cinque valori equidistanziati all’interno del
relativo intervallo di definizione. Si analizzano le configurazioni corrispon-
denti a tutte le combinazioni possibili dei valori delle variabili scelti (metodo
di D.o.E. full factorial, con cinque valori per ogni variabile).
In totale si analizzano 125 configurazioni, in modo da ottenere equazioni
del modello surrogato sufficientemente precise.
Le analisi sono gestite dal software modeFRONTIER, con scheduler im-
postato in modo da analizzare tutte e sole le configurazioni scelte.
Ottenuti i risultati relativi alle 125 configurazioni, si costruiscono le equa-
zioni del modello surrogato (Response surfaces). modeFRONTIER determi-
na in modo automatico le equazioni, una volta scelto il tipo di modello.
Si sceglie un modello rappresentato da equazioni del secondo ordine (Se-
cond order Response surfaces), che nel caso di tre variabili, nskin, nstif e H,
per la generica risposta yi assume la forma
69
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
yi = β0i + β1inskin + β2instif + β3iH + β11in
2
skin + β22in
2
stif + β33iH
2 +
β12inskinnstif + β13inskinH + β23instifH
I parametri sono ricavati da modeFRONTIER con il metodo L.S.S. (Least
Sum of Squares), visto nel paragrafo 2.2.2, a partire dai risultati delle ana-
lisi. Le risposte sono i valori della deformazione in trazione e compressione
nel rivestimento, nella flangia e nell’anima dell’irrigidimento e l’autovalore
soluzione del problema di instabilita`. Quindi sono costruite 7 equazioni in
totale, che rappresentano il modello surrogato.
In figura 3.16, si riporta il grafico tridimensionale del valore del carico
critico di instabilita` a compressione, al variare dell’altezza e del numero di
lamine totali del laminato degli irrigimenti (H e Nstif ), con valore medio del
numero di lamine del laminato del rivestimento (Nskin = 36), determinato
con la relazione del modello surrogato.
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Figura 3.16: Grafico del carico critico di instabilita`, determinato con il modello
surrogato
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E’ interessante tracciare il grafico della tensione critica al variare del
rapporto
Astif/btskin
in cui
Astif = tstif (H +D)
per diversi valori del rapporto
tstiff/tskin
fissato il valore di tskin.
Come valore della tensione critica si assume la tensione media agente nella
sezione trasversale del pannello in corrispondenza del carico critico, quindi
σcr = Pcr/A
in cui
A = 3 · (btskin + Astif )
Si osserva che σcr rappresenta il valore medio della tensione; in realta` la
tensione agente varia in ogni lamina dei laminati del rivestimento e degli
irrigidimenti, in base all’angolo di orientamento della lamina.
Il grafico e` riportato in figura 3.17.
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Figura 3.17: Tensione media critica al variare di Astif/btskin e tstif/tskin
Si osserva che, in figura 3.17, i punti a sinistra dei massimi delle curve
rappresentano configurazioni del pannello in cui si instabilizza il rivestimento
prima degli irrigidimenti, mentre i punti a destra dei massimi delle curve
rappresentano configurazioni in cui si instabilizzano prima gli irrigidimenti.
Cio` e` del tutto analogo a quanto avviene nel caso dei pannelli irrigiditi in
materiale metallico.
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Figura 3.18: Configurazioni di cui si esguono le analisi numeriche con
NASTRAN, per la verifica della deformata
Infatti, se si eseguono le analisi NASTRAN delle configurazioni corrispon-
denti ai punti delle curve evidenziati in figura 3.18, si ricavano le deformate
di instabilita` riportate nelle figure 3.19,3.20,3.21 e 3.22.
Nelle deformate riportate nelle figure 3.19 e 3.20 e corrispondenti al pun-
to 1 a sinistra dei massimi della curva di figura 3.18, si nota la prevalente
deformazione del rivestimento, rispetto alla deformata degli irrigidimenti.
Nelle deformate riportate nelle figure 3.21 e 3.22 e corrispondenti al pun-
to 2 a destra del massimo delle curve di figura 3.18, si nota la prevalente
deformazione degli irrigidimenti, rispetto alla deformata del rivestimento.
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Figura 3.19: Deformata di instabilita` della configurazione 1
Figura 3.20: Deformata di instabilita` della configurazione 1, valore scalare dello
spostamento risultante
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Figura 3.21: Deformata di instabilita` della configurazione 2
Figura 3.22: Deformata di instabilita` della configurazione 2, valore scalare dello
spostamento risultante
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Processo di ottimizzazione
Per quanto riguarda il progetto ottimizzato, si usa, tramite modeFRON-
TIER, l’algoritmo MOGA-II (Multi-objective genetic algorithm, si veda [8]).
Si sfrutta il modello surrogato per la determinazione delle risposte richieste
dal processo di ottimizzazione.
MOGA-II e` un algoritmo genetico del tipo descritto nel paragrafo 3.2. Se-
lezionato un gruppo di configurazioni o individui migliori, l’algoritmo esegue
una delle operazioni genetiche possibili, ad ognuna delle quali corrisponde una
certa probabilita` di esecuzione. Oltre agli operatori genetici classici, l’algorit-
mo prevede l’impiego dell’operazione di cross-over direzionale. L’operazione
di cross-over direzionale genera l’individuo ’figlio’ a partire da tre individui
selezionati: un individuo e i relativi ’genitori’ della generazione precedente,
oppure tre individui di caratteristiche simili. Si valuta la funzione di fitness
dei tre individui. I geni del nuovo individuo vengono generati come com-
binazione casuale dei geni dei tre individui, generata in base ai valori della
funzione di fitness.
L’impiego del cross-over direzionale aumenta la velocita` di convergenza
dell’algoritmo. Oltre a questo devono essere impiegati anche gli operatori
classici, per evitare di ottenere configurazioni di ottimo locali.
L’insieme delle configurazioni da cui parte l’algoritmo viene generato
tramite modeFRONTIER. Si usa il generatore casuale di configurazioni so-
bol, che garantisce una copertura dello spazio delle possibili configurazioni
sufficientemente uniforme. Si generano 100 configurazioni iniziali.
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Per utilizzare l’algoritmo MOGA-II, e` necessario impostare i relativi pa-
rametri all’interno di modeFRONTIER:
• Number of generations. Numero di generazioni create, ognuna com-
posta da un numero di individui pari al numero di configurazioni di par-
tenza selezionate (100). Si fissa pari a 20, quindi vengono analizzate
2000 configurazioni in totale.
• Probability of directional cross-over. Probabilita` che si esegua
cross-over direzionale con gli individui selezionati, per generare i nuovi
individui. Si fissa
Pdirectional cross−over = 0.5
• Probability of selection. Probabilita` che un individuo selezionato
venga duplicato nella nuova generazione. Si fissa
Pselection = 0.05
• Probability of mutation. Probabilita` che si esegua mutazione sugli
individui selezionati, per generare i nuovi individui. Si fissa
Pmutation = 0.1
La probabilita` di applicazione del cross-over classico si ricava dai valori
fissati per le altre operazioni, con
Pclassical cross−over = 1− (Pdirectional cross−over + Pmutation + Pselection)
• DNA string mutation ratio. Percentuale dei geni di un individuo
soggetta a mutazione. Si fissa pari al 5%.
• Elitism. Attivato, in modo da garantire che l’individuo con il piu` alto
valore della funzione di fitness sia duplicato nella nuova generazione.
77
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
• Treat constraints. La funzione di fitness deve tenere conto del peso
della configurazione e della verifica dei vincoli. Questa impostazione
determina come tenere in conto la mancata verifica di uno o piu` vincoli.
Si imposta in modo che comporti un contributo negativo alla funzione
di fitness (penalising objectives).
I valori e i valori medi delle variabili delle configurazioni generate dall’al-
goritmo sono riportati nelle figure 3.23, 3.24 e 3.25. Si osserva la conver-
genza delle variabili verso i valori ottimali. Si nota anche la presenza di
configurazioni con valori delle variabili lontani dai valori ottimali, in accordo
con la generazione tramite mutazione. L’operazione di mutazione garantisce
l’esplorazione di un insieme ampio e vario di configurazioni.
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Figura 3.23: Valori di nskin delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
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Figura 3.24: Valori di nstif delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
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Figura 3.25: Valori di H delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
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In figura 3.26 si riportano i valori e il valore medio del peso, relativi alle
configurazioni generate. Si nota la convergenza verso il valore minimo.
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Figura 3.26: Valori del peso delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
I dati relativi alla configurazione di minimo peso e alcune configurazioni
vicine sono riportati nella tabella 3.4.
81
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
Numero configurazione nskin nstif H (mm) peso (kg)
3 16 40 56 2.501
34 18 37 55 2.516
211 16 41 54 2.485
292 17 39 55 2.513
318 17 40 54 2.522
368 17 40 53 2.498
392 16 39 56 2.466
458 16 38 60 2.525
489 17 39 54 2.489
508 16 40 55 2.476
548 16 42 54 2.518
622 16 39 57 2.490
628 16 41 55 2.510
639 16 40 57 2.525
1056 15 42 57 2.525
1091 16 38 58 2.479
1467 17 38 57 2.526
1560 16 39 58 2.514
Tabella 3.4: Dati relativi alla configurazione di minimo peso ed alcune
configurazioni vicine
La configurazione cui corrisponde il valore minimo del peso e` la 392.
Nel grafico di figura 3.27, tratto da modeFRONTIER, sono riportati i
valori delle variabili, delle condizioni di vincolo e del peso relativi alle confi-
gurazioni di tabella 3.4. Ogni configurazione e` rappresentata da una linea,
che interseca gli assi in corrispondenza dei valori relativi di nskin, nstif , H,
failurebuckling, failure
LL
c e del peso. Si ricorda che le condizioni di vincolo
equivalgono a
failurebuckling > 1
failureLLc < 1
si veda il paragrafo 3.3.4.
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Figura 3.27: Valori delle variabili, delle condizioni di vincolo e del peso relativi
alle configurazioni di tabella 3.4
Si nota come le configurazioni di peso minore verifichino le condizioni di
vincolo piu` gravose (il vincolo sull’instabilita` a compressione e sulla deforma-
zione in compressione a carico limite), con tolleranze molto strette, minori
del 10%. Cio` significa che la deformazione a carico limite e` molto vicina al
valore ammissibile e il carico critico e` molto vicino al carico ultimo.
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Verifica delle configurazione ottimali
In conclusione, si eseguono le analisi con NASTRAN delle configurazioni di
tabella 3.4, per verificare i valori delle risposte ottenute mediante il modello
surrogato.
In tabella 3.5 sono riportati i valori di failurebuckling e failure
LL
c , ottenuti
con le analisi eseguite con NASTRAN.
Numero configurazione failurebuckling failure
LL
c
3 0.900 0.954
34 1.075 1.004
211 0.887 0.957
292 0.987 0.980
318 0.993 0.970
368 0.972 0.983
392 0.877 0.976
458 0.935 0.934
489 0.968 0.992
508 0.882 0.966
548 0.900 0.953
622 0.897 0.963
628 0.904 0.945
639 0.920 0.941
1056 0.804 0.925
1091 0.898 0.957
1467 1.009 0.961
1560 0.914 0.951
Tabella 3.5: Valori delle risposte relativi alla configurazione di minimo peso ed
alcune configurazioni vicine, ottenuti con analisi numeriche, eseguite
con NASTRAN
In base alle risposte ottenute con le analisi numeriche, solo una tra le
configurazioni ottimali verifica entrambi i vincoli piu` gravosi, cioe`
failurebuckling > 1
failureLLc < 1
La configurazione e` la 1467. Cio` e` dovuto agli errori esistenti nelle relazioni
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del modello surrogato. Nei grafici di figura 3.28 e 3.30, si confrontano i valori
delle risposte ottenute con le analisi numeriche e con il modello surrogato.
Si confrontano i valori del carico critico, Pcr, con (si veda i paragrafi 3.3.3 e
3.3.4)
Pcr = failurebuckling · PUL
e i valori della deformazione in compressione a carico limite, εLLxc , con (si veda
il paragrafo 3.3.4)
εLLxc = failure
LL
c · εLLc
Nelle figure 3.29 e 3.31 sono riportati i valori degli errori relativi. Si osservano
errori medi del 10% per il carico critico e del 1.5% per la deformazione in
compressione; nel caso di Pcr, le risposte ottenute dal modello surrogato non
sono conservative rispetto ai risultati delle analisi numeriche, mentre sono
conservative nel caso di εLLxc (l’eccezione e` la configurazione 34, in entrambi i
casi).
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3 34 211 292 318 368 392 458 489 508 548 622 628 639 1056 1091 1467 1560
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Figura 3.28: Confronto tra i valori del carico critico ottenuti con il modello surro-
gato e con le analisi numeriche, relativi alle configurazioni di tabella
3.4
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Figura 3.29: Errore relativo tra i valori del carico critico ottenuti con il modello
surrogato e con le analisi numeriche, relativi alle configurazioni di
tabella 3.4
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Figura 3.30: Confronto tra i valori della deformazione in compressione a carico
limite ottenuti con il modello surrogato e con le analisi numeriche,
relativi alle configurazioni di tabella 3.4
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Figura 3.31: Errore relativo tra i valori della deformazione in compressione a
carico limite ottenuti con il modello surrogato e con le analisi
numeriche, relativi alle configurazioni di tabella 3.4
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La verifica mediante analisi numeriche comporta l’esclusione di tutte le
configurazioni ottenute dal processo di ottimizzazione, ad eccezione della
configurazione 1467. Quest’ultima si puo` considerare come la configurazione
ottimale, risultato del processo di ottimizzazione.
In figura 3.32 si riporta l’andamento della tensione media critica al variare
di Astif/btskin e tstif/tskin, con nskin = 17. La posizione della configurazione
ottimale e` evidenziata.
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Figura 3.32: Tensione media critica al variare di Astif/btskin e tstif/tskin, con
nskin = 17
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In tabella 3.6 sono riportati i dati relativi alla configurazione ottimale,
mentre nelle figure 3.33 e 3.34 e` riportata la deformata di instabilita`. Si puo`
notare che il rivestimento si instabilizza con una deformazione piu` accentuata,
in accordo con la posizione della configurazione ottimale nel grafico di figura
3.32.
nskin 17
nstif 38
H (mm) 57
Nskin 34
Nstif 76
Nskin0 10
Nskin45 16
Nskin90 8
Nstif0 54
Nstif45 20
Nstif90 2
tskin (mm) 4.5
tstif (mm) 10
Astif/btskin 1.108
tstif/tskin 2.24
peso (kg) 2.526
Tabella 3.6: Dati relativi alla configurazione ottimale
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Figura 3.33: Deformata di instabilita` della configurazione ottimale
Figura 3.34: Deformata di instabilita` della configurazione ottimale, valore
scalare dello spostamento risultante
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3.3.6 Progetto mediante analisi numeriche con il me-
todo degli elementi finiti
Si utilizza l’algoritmo genetico MOGA-II di modeFRONTIER (si veda il pa-
ragrafo 3.3.5), eseguendo numericamente tutte le analisi richieste dal processo
di ottimizzazione, tramite il software NASTRAN.
In questo caso il numero delle configurazioni da valutare non deve essere
troppo elevato, per l’elevato costo computazionale delle analisi numeriche.
L’insieme iniziale, da cui parte il processo di ottimizzazione, e` costituito
da sole 25 configurazioni, selezionate tramite il generatore sobol (invece di
50, si veda il paragrafo 3.3.5).
Si fissa il numero di generazioni a 10 (invece di 20). Quindi in totale
si devono valutare 250 configurazioni. I rimanenti parametri dell’algoritmo
sono inalterati rispetto al caso trattato nel paragrafo 3.3.5.
I valori delle variabili e del peso relativi alle configurazioni generate dal
processo sono riportati nelle figure 3.35, 3.36 e 3.37, in cui si osserva una
convergenza ai valori ottimali minore rispetto al caso del paragrafo 3.3.5.
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Figura 3.35: Valori di nskin delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
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Figura 3.36: Valori di nstif delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
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Figura 3.37: Valori del H delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
94
3 – Progetto ottimizzato mediante algoritmi genetici
0 50 100 150 200 250
1.5
2
2.5
3
3.5
4
Peso
Numero configurazione generata
pe
so
 (k
g)
 
 
valore configurazione
valore medio
valore ottimale
Figura 3.38: Valori del peso delle configurazioni generate nel processo di
ottimizzazione
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I dati relativi alla configurazione ottimale sono riportati in tabella 3.7.
Nelle figure 3.39 e 3.40 e` riportata la deformata di instabilita` della configu-
razione ottimale, che risulta simile a quella delle figure 3.33 e 3.34. Anche in
questo caso la deformata del rivestimento e` maggiore di quella degli irrigidi-
menti.
nskin 17
nstif 35
H (mm) 62
Nskin 34
Nstif 70
Nskin0 10
Nskin45 16
Nskin90 8
Nstif0 50
Nstif45 16
Nstif90 4
tskin (mm) 4.5
tstif (mm) 9.2
Astif/btskin 1.111
tstif/tskin 2.06
peso (kg) 2.528
Tabella 3.7: Dati relativi alla configurazione ottimale, ottenuta con analisi
eseguite con NASTRAN
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Figura 3.39: Deformata di instabilita` della configurazione ottimale
Figura 3.40: Deformata di instabilita` della configurazione ottimale, valore
scalare dello spostamento risultante
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3.3.7 Conclusioni
Da quanto riportato nei paragrafi 3.3.5 e 3.3.6, si traggono le seguenti conclu-
sioni:
• il progetto mediante modello surrogato richiede 143 analisi numeriche
in totale, 125 per la costruzione del modello e 18 di verifica finale; il
progetto mediante analisi numeriche richiede 250 analisi. Se si dispone
di buone risorse di calcolo, ogni analisi numerica richiede in media un
tempo di 30 secondi, rispetto al quale il tempo richiesto dalle valutazio-
ni delle risposte con equazioni in forma chiusa e` trascurabile (dell’ordine
di 0.001 secondi). Quindi i tempi richiesti dai due metodi dipendono
solo dal numero di analisi numeriche eseguite. Si ha
progetto con modello surrogato t = 4290 s = 1 h 11 m
progetto con analisi numeriche t = 7500 s = 2 h 5 m
• i dati relativi alle configurazioni ottimali determinate con i due metodi
sono riportati in tabella 3.8.
Ottimo modello surrogato Ottimo analisi numeriche
nskin 17 17
nstif 38 35
H (mm) 57 62
peso (kg) 2.526 2.528
Tabella 3.8: Valori delle variabili relativi alle configurazioni di minimo peso,
ottenute con i due metodi
Si osserva che il progetto mediante modello surrogato, grazie all’elevato
numero di configurazioni generate e analizzate, fornisce una soluzione
migliore del progetto mediante analisi numeriche, anche se il risparmio
in peso e` solo dello 0.1%.
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I due metodi conducono a configurazioni ottimali diverse, che pero` si
equivalgono in termini di peso. Si nota che il tempo richiesto dal progetto
mediante analisi numeriche e` quasi il doppio rispetto al tempo richiesto dal
progetto tramite modello surrogato.
In questo caso, si puo` concludere che l’utilizzo di modelli surrogati offre
un discreto vantaggio.
Se la complessita` del problema aumenta, ad esempio se si introducono
altre variabili (il passo tra gli irrigidimenti, la larghezza della flangia dell’ir-
rigidimento, ...) o se si considera l’effetto della sequenza di impilamento
delle lamine, cresce il numero delle analisi richieste dal processo di ottimiz-
zazione e il progetto mediante modelli surrogati puo` divenire l’unica soluzione
praticabile.
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Progetto mediante metodi
probabilistici
4.1 Introduzione
Nel progetto strutturale aeronautico, la verifica dei requisiti di resistenza e
rigidezza delle strutture si basa sul fattore di sicurezza (safety factor, S.F.).
In corrispondenza del massimo carico riscontrabile in esercizio (Limit load,
L.L.) moltiplicato per il fattore di sicurezza, i valori massimi della tensione e
della deformazione della struttura devono essere inferiori ai valori ammissibili.
In altre parole, la struttura deve essere in grado di sostenere il carico
UL = SF · LL
definito carico estremo (Ultimate load, U.L.).
Il fattore di sicurezza e` fissato pari a
SF = 1.5
secondo la normativa CS-25 (si veda [7]). Questo valore, fissato intorno al
1930, tiene conto delle possibili incertezze relative alla valutazione dei carichi
agenti, alle caratteristiche geometriche e dimensionali e alle proprieta` dei
materiali utilizzati. Nel corso degli anni, tale valore ha garantito sufficiente
affidabilita` e non e` stato sottoposto ad ulteriori revisioni.
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L’impiego dei materiali compositi nella progettazione strutturale ha consen-
tito il raggiungimento di prestazioni superiori rispetto a quelle ottenibili con
i materiali metallici, soprattutto in termini di rapporto tra resistenza e peso
delle strutture.
Le proprieta` di rigidezza e resistenza dei materiali compositi sono ricavate
da opportuni test, secondo procedure standard (ad esempio, le procedure ri-
portate nel Military Handbook 17, si veda [9]). I risultati dei test dimostrano
una maggiore variabilita` (scatter) dei valori delle proprieta` rispetto al caso
dei materiali metallici.
Questo fatto si puo` spiegare con opportune considerazioni.
Una lamina unidirezionale di materiale composito e` costituita da un in-
sieme di fibre ad elevata resistenza immerse in una matrice; un laminato e`
formato da una serie di lamine, impilate con un’oppurtuna sequenza degli
angoli di orientamento delle fibre. La quantita` di fibre nella lamina, i vuoti
esistenti nella matrice, lo spessore di una lamina e gli angoli di orientamento
delle lamine nel laminato sono tutte grandezze affette da incertezze, dovute
ai processi tecnologici di realizzazione della lamina e del laminato. Anche le
proprieta` di rigidezza e resistenza dei costituenti, fibra e matrice, sono carat-
terizzate da una certa variabilita`. Infine, le proprieta` dei materiali compositi
risentono della temperatura e dell’umidita` dell’ambiente operativo, grandezze
non sempre determinabili con certezza.
Nel progetto strutturale con i materiali compositi si continua ad utilizzare
il valore del fattore di sicurezza fissato. Per garantire sufficiente affidabilita`,
si introducono opportuni fattori (knockdown factors), che riducono i valori
ammissibili delle proprieta` del materiale, tenuto conto della variabilita` di tali
valori.
Questo approccio, di tipo deterministico, puo` risultare poco conservativo,
quindi comportare scarsa affidabilita`, oppure troppo conservativo, quindi
portare a soluzioni strutturali piu` pesanti del necessario.
In ogni caso, il valore dell’affidabilita` non e` noto a priori.
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In alternativa, si puo` prendere in considerazione un metodo di proget-
to diverso, di tipo probabilistico, basato sulla valutazione dell’affidabilita`
strutturale.
4.2 Metodi di progetto probabilistici
Nei metodi di progetto probabilistico, le grandezze affette da incertezze,
come le proprieta` del materiale, sono definite in modo statistico. Ad esse
si associano il valore medio, la deviazione dal valore medio (ad esempio la
deviazione standard) e la distribuzione probabilistica. Il progetto viene va-
lutato in termini di affidabilita`, determinata mediante un’opportuna analisi
probabilistica.
Un’analisi probabilistica prevede: la definizione statistica delle variabili
di progetto affette da incertezze; la determinazione in termini statistici delle
risposte strutturali richieste, come lo stato di deformazione o di tensione;
la valutazione dell’affidabilita` o della probabilita` di rottura della struttura,
relativa a tutti i modi di rottura rilevanti.
Nell’analisi strutturale probabilistica si possono individuare sei passi fon-
damentali (si veda [2]):
• identificazione dei possibili modi di rottura (Failure modes), in base al
tipo di struttura e al tipo di carichi cui e` soggetta
• definizione della probabilita` di rottura massima o dell’affidabilita` mi-
nima ammissibili
• identificazione di un opportuno strumento per la determinazione delle
risposte strutturali richieste
• caratterizzazione statistica delle variabili di progetto affette da incer-
tezze o variabili aleatorie (Random variables)
• applicazione di un metodo di analisi probabilistico per la determina-
zione delle probabilita` di rottura, relative ai modi di rottura prefissati
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• determinazione della probabilita` di rottura complessiva e confronto con
il valore massimo ammissibile
Per la determinazione delle risposte strutturali e` conveniente utilizzare gli
strumenti esistenti, come le analisi numeriche con il metodo degli elementi
finiti.
La caratterizzazione statistica delle variabili aleatorie prevede l’impiego
di opportune distribuzioni di tipo statistico. Di una variabile aleatoria non si
conosce il valore esatto, come nel caso delle variabili di tipo deterministico,
ma e` nota la probabilita` che la variabile possa assumere certi valori, una
volta assegnata la sua distribuzione probabilistica.
La distribuzione probabilistica e` tipicamente la funzione densita` di pro-
babilita` (P.d.f., Probability density function), f(z), definita in modo che
l’integrale
∫ z2
z1
f(z)dz
rappresenti la probabilita` che la variabile assuma un valore compreso tra z1
e z2. Ad essa e` associata la Cumulative distribution function (C.d.f.), F (z),
con
F (z) =
∫ z
−∞ f(z)dz
La C.d.f., valutata in z, rappresenta la probabilita` che la variabile assuma
un valore inferiore a z.
Esistono diverse forme di P.d.f., ognuna descritta dai relativi parametri (si
veda [2]). In generale sono definiti almeno il valore medio, µ, e la deviazione
standard, σ, come
µ =
∫∞
−∞ zf(z)dz∫∞
−∞ f(z)dz
σ =
√∫∞
−∞(z − µ)2dz
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Per caratterizzare adeguatamente una variabile di tipo aleatorio, e` necessario
condurre una serie di valutazioni, ad esempio mediante test, in modo tale da
determinare il valore medio della variabile, il tipo di funzione da impiegare e
i relativi parametri.
Nel caso delle proprieta` dei materiali compositi, il metodo per caratte-
rizzare statisticamente le variabili aleatorie e` definito nel Military Handbook
17 (si veda [9]), e prevede la realizzazione di una serie di test sui materiali.
Esistono diversi metodi di analisi probabilistici, che portano alla deter-
minazione della probabilita` di rottura.
Per meglio definire il problema, si suppone che le variabili aleatorie siano
semplicemente il valore della tensione agente, S, e il valore ammissibile della
tensione, la resistenza R.
Le P.d.f. della tensione e della resistenza, fS(s) e fR(r), sono riportate in
figura 4.1.
Figura 4.1: P.d.f. della tensione e della resistenza
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Si ha rottura quando il valore della tensione eccede il valore ammissibile,
cioe` quando
S > R
La zona di interferenza tra le due distribuzioni indica la possibilita` che ques-
ta condizione si verifichi. La probabilita` che cio` avvenga dipende dalla
probabilita` congiunta che R ed S assumano valori tali che
S > R
In figura 4.2 e` riportata la funzione densita` di probabilita` congiunta di R ed
S, fRS(r,s).
Se R ed S sono indipendenti, tale funzione e` data dal prodotto delle P.d.f.
delle due variabili
fRS(r,s) = fR(r)fS(s)
Figura 4.2: Funzione densita` di probablita` congiunta e Limit state
Si puo` suddividere lo spazio dei valori delle variabili aleatorie in due zone:
una in cui si ha rottura, dove R < S; l’altra in cui non si ha rottura, dove
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R > S. Le due regioni sono separate da una curva, definita Limit state, a
cui corrisponde la condizione
g(R,S) = R− S = 0
g(R,S) e` definita funzione di performance.
La probabilita` di rottura (failure), Pf , puo` essere calcolata come
Pf =
∫
Ω
fRSdrds (4.1)
dove Ω e` la regione in cui g(R,S) < 0.
In questo caso, assegnate le P.d.f. di R ed S, la probabilita` di rottura si
ricava risolvendo l’integrale 4.2.
In generale, la funzione di performance e` una funzione complicata o in-
cognita di diverse variabili aleatorie. La rottura corrisponde ancora alla
condizione
g(x) < 0
in cui x e` il vettore delle variabili aleatorie. In tal caso, la determinazione
della probabilita` di rottura e` complessa e richiede l’impiego di uno dei metodi
opportuni.
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4.2.1 Il metodo Monte Carlo
Secondo il metodo Monte Carlo, per la determinazione della probabilita` di
rottura si devono eseguire diverse valutazioni della funzione di performance,
in corrispondenza di valori casuali delle variabili aleatorie, generati in accordo
con le relative distribuzioni statistiche.
Di norma, nel caso del progetto strutturale, la funzione di performance
puo` essere valutata solo mediante analisi numeriche con il metodo degli
elementi finiti, costose dal punto di vista computazionale.
Il numero di valutazioni influenza l’accuratezza del valore della probabilita`
di rottura. Per avere valori sufficientemente precisi, il numero di analisi puo`
risultare elevato. Di conseguenza, l’applicazione del metodo Monte Carlo
comporta tempi di esecuzione molto lunghi.
Il metodo Monte Carlo prevede i seguenti passi:
• date le distribuzioni statistiche delle variabili aleatorie (P.d.f. e C.d.f.),
si genera casualmente una serie di valori delle variabili, contenuti nel
vettore x, tenendo conto delle relative distribuzioni
• si valuta il valore della funzione di performance in corrispondenza dei
valori delle variabili generati, g(x), per via analitica o mediante analisi
numerica. Se
g(x) < 0
allora si ha rottura
• si ripetono i primi due passi N volte
• si determina la probabilita` di rottura come
Pf =
Nf
N
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in cui Nf e` il numero di volte in cui si verifica la condizione di rottura,
g(x) < 0.
La stima della probabilita` di rottura e` tanto piu` accurata quanto piu` e` elevato
il numero di valutazioni eseguite, N . Come regola generale, l’errore nella
valutazione della probabilita` di rottura e` proporzionale a 1/N , quindi tende
a zero quando N tende all’infinito.
I valori casuali delle variabili devono essere generati in accordo con le re-
lative distribuzioni statistiche, in modo tale che i valori piu` probabili abbiano
piu` possibilita` di essere generati.
Per generare in modo adeguato i valori delle variabili si utilizza una dis-
tribuzione uniforme di valori compresi nell’intervallo [0,1], per cui ogni valore
nell’intervallo ha la stessa probabilita` di essere scelto.
Sia Fx la C.d.f. della generica variabile aleatoria x. Si genera un numero
casuale a partire dalla distribuzione uniforme, u, poi si determina il valore
della variabile come
x = F−1x (u)
In figura 4.3 e` riportato il procedimento. Si nota che le C.d.f. e P.d.f. di una
distribuzione uniforme, definita in un intervallo [a,b], risultano, da definizione
fu(u) =
1
b−a
Fu(u) =
u−a
b−a
quindi, nel caso in cui l’intervallo sia [0,1], si ha
Fu(u) = u
Il valore della C.d.f. di u e` ancora u. Il valore di u coincide con il valore della
C.d.f. di x, da cui si ricava x.
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Figura 4.3: Generazione del valore casuale della generica variabile aleatoria, x,
tenendo conto della relativa distribuzione
In questo modo, per ogni numero casuale generato, i valori piu` probabili
della variabile hanno maggiore possibilita` di essere selezionati. Nel caso
della variabile con la C.d.f. di figura 4.3, i valori piu` probabili sono quelli
corrispondenti al ramo ascendente della C.d.f..
Lo svantaggio maggiore del metodo Monte Carlo risiede nell’elevato nu-
mero di valutazioni da eseguire, soprattutto se e` necessaria una notevole
accuratezza nella determinazione della probabilita` di rottura, come nel caso
del progetto strutturale in campo aeronautico (valori tipici della probabilita`
di rottura per volo accettabile sono dell’ordine di 10−7 fino a 10−9).
Il metodo Monte Carlo viene spesso utilizzato come riferimento per la
valutazione di altri metodi di analisi probabilistici.
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4.2.2 Il metodo Response Surface Approximation
Il problema dell’elevato numero di analisi numeriche richieste dall’analisi pro-
babilistica puo` essere risolto utilizzando il metodo Response surface approxi-
mation (si veda il capitolo 2), come nel caso del progetto ottimizzato mediante
algoritmi genetici (si veda il capitolo 3).
Il metodo prevede la costruzione di un modello surrogato, a partire da
un numero limitato di analisi numeriche mirate, che permetta di valutare la
funzione di performance (o la generica risposta richiesta, come la tensione o
la resistenza) con semplici equazioni in forma chiusa. In questo modo i tempi
richiesti dalle valutazioni sono notevolmente ridotti.
Nel caso dell’analisi probabilistica, il metodo prevede i seguenti passi:
• identificazione delle configurazioni da analizzare (fase di D.o.E., si veda
il paragrafo 2.2.1) e valutazione dei relativi valori della funzione di
performance o delle riposte richieste, mediante analisi numeriche
• costruzione del modello surrogato, costituito da equazioni in forma
chiusa, che legano le risposte ai valori delle variabili (Response surfaces)
• determinazione delle distribuzioni probabilistiche della funzione di per-
formance o delle risposte, tramite numerose valutazioni con valori ca-
suali delle variabili (generati in accordo con le relative P.d.f., come nel
metodo Monte Carlo), eseguite con le equazioni in forma chiusa
• calcolo della probabilita` di rottura tramite integrazione numerica op-
pure con il metodo di Monte Carlo
Uno schema del metodo e` riportato in figura 4.4.
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Figura 4.4: Schema del metodo di analisi probabilistico Response surface
approximation
Nel paragrafo 4.3.3 si applica il metodo per l’analisi probabilistica della
rottura progressiva (progressive failure) di una piastra in materiale composi-
to.
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4.2.3 I metodi Most Probable Point (Limit State Ap-
proximation methods)
La probabilita` di rottura, nel caso generale di N variabili aleatorie, deve
essere calcolata con l’integrale
Pf =
∫
Ω
f(x1,...,xN)dx1...dxN (4.2)
in cui Ω e` la regione dello spazio delle variabili per cui la funzione di per-
formance e` negativa (x tale che g(x) < 0), mentre f e` la funzione densita`
di probabilita` congiunta, relativa alle variabili x1,...,xN . L’integrale 4.2 rap-
presenta la probabilita` che i valori delle variabili siano tali che la funzione di
performance sia negativa, quindi rappresenta la probabilita` di rottura, Pf .
Nel caso della valutazione della probabilita` di rottura, l’equazione della
curva che delimita il dominio di integrazione Ω, definita Limit state, risulta
g(x) = 0
Se invece si vuole valutare probabilisticamente una generica risposta y, ad
esempio lo stato di tensione in un punto, si puo` calcolare il valore della C.d.f.
per ogni valore della risposta y¯, Fy(y¯), con l’integrale
Fy(y¯) =
∫
ω
f(x1,...,xN)dx1...dxN (4.3)
in cui ω e` la regione dello spazio delle variabili per cui il valore della risposta
e` inferiore a y¯ (x tale che y = g(x) < y¯)), mentre f e` la funzione densita` di
probabilita` congiunta, relativa alle variabili x1,...,xN . L’integrale 4.3 rappre-
senta la probabilita` che il valore della risposta sia inferiore a y¯, cioe` proprio
la C.d.f. in y = y¯, Fy(y¯).
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In questo caso l’equazione della curva che delimita il dominio di integra-
zione ω risulta
g(x) = y¯
Se si calcola l’integrale per diversi valori di y¯, si definisce la C.d.f. di y, da
cui la P.d.f. (per derivazione).
In entrambi i casi e` necessaria la risoluzione di integrali di funzioni di piu`
variabili, con domini di integrazione delimitati dalle curve g(x) = 0 (Limit
state) o g(x) = y¯, che possono avere andamenti complessi. Il calcolo degli
integrali e` difficile e non sempre possibile.
Per risolvere il problema, si puo` procedere mediante il metodo Response
surface approximation, come visto nel paragrafo 4.2.2: una volta costruita
opportunamente la funzione g(x), si determinano le distribuzioni probabi-
listiche delle risposte mediante simulazioni Monte Carlo; la probabilita` di
rottura puo` essere calcolata tramite semplice integrazione o con il metodo di
Monte Carlo.
In alternativa si puo` procedere secondo i Limit state approximation me-
thods.
Questi metodi prevedono il calcolo dell’integrale, approssimando local-
mente la curva che delimita il dominio di integrazione.
I Most probable point methods (M.P.P.M.) sono Limit state approxima-
tion methods. I principali sono il F.O.R.M. (First-order reliability method)
e il S.O.R.M. (Second order reliability method), che prevedono la trasforma-
zione dell’integrale da calcolare in una forma piu` semplice, con un dominio
di integrazione delimitato da una curva approssimata, rendendo possibile il
calcolo.
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Figura 4.5: Metodi M.P.P., nel caso di due variabili aleatorie, per la valutazione
della probabilita` di rottura
I metodi F.O.R.M. e S.O.R.M. prevedono i seguenti passi, riportati in
figura 4.5 nel caso di due variabili aleatorie:
• trasformazione delle variabili x1,...,xN , con P.d.f. fx1 ,...,fxNnelle va-
riabili u1,...,uN , cui corrispondono distribuzioni fu1 ,...,fuN normali (o
gaussiane), con valore medio nullo e deviazione standard unitaria, quin-
di con equazione
fui(ui) =
1
2pi
e−
1
2
u2i
La funzione g(x) si trasforma in g(u).
La funzione densita` di probabilita` congiunta relativa alle variabili tras-
formate u1,...,uN , f(u1,...,uN), ha la proprieta` di essere massima nell’ori-
gine dello spazio delle variabili trasformate. Di conseguenza, l’origine
e` anche il punto cui corrisponde la massima probabilita`. Le variabili
vengono trasformate proprio per sfruttare questa proprieta`.
• determinazione del Most probable point (M.P.P.), che e` il punto del-
la curva g(u) = 0 o g(x) = y¯ cui corrisponde il massimo valore di
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f(u1,...,uN), quindi la massima probabilita` congiunta. Per individuare
il M.P.P. si parte dalla considerazione che, in base a quanto detto al
punto precedente, l’origine e` il punto cui corrisponde la massima pro-
babilita`. Di conseguenza il M.P.P. e` il punto delle curve g(u) = 0 o
g(x) = y¯ a distanza minima dall’origine, β, determinata mediante un
opportuno algoritmo di ottimizzazione vincolata
• approssimazione polinomiale della funzione g(u) nell’intorno del M.P.P..
Nel F.O.R.M. si approssima linearmente la funzione.
La probabilita` (P ) che sia g < 0 o g < y¯ viene calcolata in modo
approssimato con
P ≈ Φ(−β)
in cui Φ(−β) e` il valore in β della C.d.f. della distribuzione normale
con valore medio nullo e deviazione standard unitaria (distribuzione
normale standard), rappresentato dall’area in figura 4.6.
I valori di Φ sono tabulati in un qualsiasi testo di statistica.
Si puo` approssimare la funzione g(u) con una funzione del secondo
ordine, che tiene conto della curvatura della funzione, secondo il metodo
S.O.R.M.. La probabilita` viene calcolata ancora a partire dal valore di
Φ(−β), con una formula approssimata che tiene conto della curvatura
(si veda [2]).
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Figura 4.6: Area che rappresenta Φ(−β)
Nel paragrafo 4.3.4, il F.O.R.M. e` applicato per l’analisi probabilisti-
ca della rottura progressiva (progressive failure) di una piastra in materiale
composito, utilizzandone implementazione disponibile nel software GENOA
(General Optimizer Analysis).
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4.3 Analisi probabilistica della progressive fai-
lure di una piastra in materiale composi-
to
Si prende in esame il problema della valutazione della resistenza a trazione
di una piastra in materiale composito, nel caso in cui alcune grandezze siano
definite statisticamente. In tal caso, la resistenza della piastra puo` essere
determinata solo mediante un’analisi di tipo probabilistico, tramite uno dei
metodi descritti nel paragrafo 4.2.
Per valutare la resistenza della piastra e` necessario definire un opportuno
criterio di rottura.
Si puo` definire un criterio di rottura a livello di laminato, con i relati-
vi valori ammissibili di tensione media o deformazione (come nel paragrafo
3.3.1). Quando il criterio e` verificato, si e` raggiunto il valore massimo del
carico sostenibile dal laminato.
In alternativa, si puo` definire un criterio di rottura a livello di lamina, con
i relativi valori ammissibili di deformazione o tensione nella direzione delle
fibre e in quella ortogonale (matrice). Il laminato resiste al carico applicato
fino a quando il criterio non e` verificato per una certa quantita` di lamine.
Se si definisce un criterio a livello di lamina, si tiene conto dell’effettivo
comportamento a rottura dei laminati in materiale composito. La rottura di
un laminato avviene in modo progressivo (Progressive failure), con una se-
quenza di rotture della matrice o delle fibre a livello di lamina, all’aumentare
del carico applicato. Ogni rottura comporta una riduzione della rigidezza del
laminato, venendo a mancare il contributo delle fibre o della matrice di una
o piu` lamine.
Quando una certa quantita` di lamine risultano danneggiate, il laminato
non e` piu` in grado di sostenere il carico (rottura completa del laminato).
Nel caso della piastra, si definisce un criterio di rottura a livello di lamina.
La resistenza coincide con il carico applicato che comporta il danneggiamento
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di tutte le lamine orientate a 90◦ e a ±45◦ rispetto alla direzione del carico,
dopo la quale il laminato non e` piu` in grado di sostenere il carico. Tale carico
viene calcolato tramite un’analisi di danneggiamento progressivo (Progressive
failure analysis).
4.3.1 Modello della piastra
Il modello della piastra e` rappresentato in figura 4.7, in cui sono riportati
anche i sistemi di riferimento relativi al laminato (x, y, z) e alla generica
lamina (1, 2, 3). La lunghezza, L e la larghezza, W , della piastra risultano
L = 20 in
W = 5 in
Figura 4.7: Modello della piastra e sistemi di riferimento
Il laminato, che si suppone simmetrico, e` costituito da 22 lamine, con
sequenza
[(90◦)2 ± 45◦ (0◦)2 ± 45◦ (90◦)2 0◦]S
Per quanto riguarda le proprieta` del materiale composito a livello di lamina
unidirezionale, le rigidezze nella direzione delle fibre, E1, e nella direzione
ortogonale, E2, e la resistenza a trazione nella direzione 2, Yt, sono proprieta`
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definite statisticamente e sono da considerare variabili aleatorie dell’analisi
probabilistica.
Le proprieta` sono riportate in tabella 4.1. Per ogni proprieta`, il valore me-
dio, µ, e` tratto da [3] (pag. 247), mentre il valore della deviazione standard,
σ, si ricava da
σ = µ · (coeff. variazione)
in cui il coefficiente di variazione e` assunto pari a 0.05.
Inoltre e` fissato il tipo di funzione densita` di probabilita` (P.d.f.). Tutte le
variabili aleatorie sono descritte da distribuzioni normali. Per una generica
variabile aleatoria z, la distribuzione normale (o gaussiana) ha l’espressione
f(z) = 1
σ
√
2pi
e−
1
2
( z−µ
σ
)2
ed e` definita una volta assegnati valor medio e deviazione standard.
Valore medio, µ Deviazione standard, σ Distribuzione
E1 7800 ksi 390 ksi normale
E2 2600 ksi 130 ksi normale
G12 1250 ksi - -
ν12 0.25 - -
tlamina 0.005 in - -
Xt 150 ksi - -
Xc 150 ksi - -
Yt 4 ksi 0.2 ksi normale
Yc 20 ksi - -
Tabella 4.1: Proprieta` di rigidezza e resistenza, spessore della lamina
unidirezionale
Come esempio, nelle figure 4.8 e 4.9 sono riportate la P.d.f. e la C.d.f.
della variabile aleatoria E1.
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Figura 4.8: P.d.f. della variabile aleatoria E1, rigidezza della lamina nella
direzione delle fibre
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Figura 4.9: C.d.f. della variabile aleatoria E1, rigidezza della lamina nella
direzione delle fibre
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4.3.2 Rottura progressiva (progressive failure)
La resistenza della piastra viene determinata mediante Progressive failure
analysis. Uno schema dell’analisi di danneggiamento progressivo e` riportato
in figura 4.10.
Figura 4.10: Schema della Progressive failure analysis
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Il criterio di rottura scelto e` il criterio della massima tensione nella dire-
zione delle fibre e in quella ortogonale (matrice). Per ogni valore del carico ap-
plicato, si determinano le tensioni agenti in ogni lamina, nella direzione delle
fibre, σ1, e nella direzione ortogonale, σ2. I valori ottenuti sono confrontati
con i valori ammissibili. Se si verifica una delle condizioni
σ1 > 0 e σ1 > Xt
oppure
σ1 < 0 e |σ1| > Xc
si ha danneggiamento nella direzione delle fibre e si corregge opportunamente
la rigidezza della lamina. Se si verifica una delle condizioni
σ2 > 0 e σ2 > Yt
oppure
σ2 < 0 e |σ2| > Yc
si ha danneggiamento nella direzione ortogonale alle fibre (matrice) e si
corregge opportunamente la rigidezza della lamina.
Una volta corrette le rigidezze delle lamine, e` necessario ricavare la nuova
rigidezza del laminato e verificare i criteri a parita` di carico applicato. Se
non si verificano ulteriori danneggiamenti, il carico viene incrementato.
Il carico viene incrementato fino a che non si presentano nuovi danneg-
giamenti.
Quando il danneggiamento arriva al livello massimo ammissibile, si e`
raggiunto il valore massimo del carico sostenibile dalla piastra.
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4.3.3 Analisi mediante Response Surface Approxima-
tion Method
Un possibile metodo per condurre l’analisi probabilistica e` il metodo Res-
ponse surface approximation (si veda il paragrafo 4.2.2). Il metodo viene
implementato sviluppando un codice MATLAB che esegue anche le analisi
di danneggiamento progressivo richieste.
Nella fase di D.o.E., si considerano tre valori per ogni variabile, corris-
pondenti al valore medio e a ±25% (pari a 5 volte il coeff. di variazione,
si veda il paragrafo 4.3.1) del valore medio. Si analizzano 27 configurazioni,
corrispondenti a tutte le combinazioni dei valori possibili.
In ogni analisi il carico di trazione, in termini di indice di carico, Nx,
viene incrementato in modo lineare a partire dal valore iniziale, con
Nx1 = Nx0 +∆Nx
...
Nxi+1 = Nxi +∆Nx
fino a quando non si ha danneggiamento.
Per verificare i criteri di rottura, dato il valore dell’indice di carico, si
calcolano le deformazioni del laminato, tramite la relazione 2.3, ritenendo
valide le ipotesi del paragrafo 2.3.1. Poiche` il laminato e` simmetrico, i termini
della matrice B sono tutti nulli. I termini della matrice A sono calcolati
secondo la relazione
Aij =
∑N
k=1(Q¯ij)k(zk − zk−1)
in cui Q¯k e` la matrice di rigidezza della k-esima lamina, nel sistema di riferi-
mento del laminato, dipendente dall’orientamento θ della lamina (si veda il
paragrafo 2.3.1), mentre i termini zk e zk−1 individuano la distanza dal piano
medio della lamina, si veda figura 2.5. Il numero di lamine e` N = 22.
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Una volta calcolate le deformazioni, ε0x, ε
0
y e γ
0
xy, si risale ai valori delle
tensioni a livello della lamina k-esima, nel sistema di riferimento del laminato
(x, y, z), tramite la relazione (si veda [3])
σxk
σyk
τxyk
 = Q¯k

ε0x
ε0y
γ0xy

Dalle tensioni nel sistema di riferimento del laminato, si ottengono le tensioni
in direzione delle fibre e in direzione normale alle fibre, con

σ1k
σ2k
τ12k
 =

cos θk
2 sin θk
2 −2 sin θk cos θk
sin θk
2 cos θk
2 2 sin θk cos θk
sin θk cos θk − sin θk cos θk cos θk2 − sin θk2

−1 
σxk
σyk
τxyk

in cui θk e` l’angolo di orientamento della k-esima lamina (si veda [3]).
I valori delle tensioni ricavati vengono confrontati con i valori ammissibili,
per verificare i criteri di rottura.
Se si ha danneggiamento, si correggono le proprieta` di rigidezza della
lamina relative alla direzione di danneggiamento.
In particolare, se e` verificato il criterio di rottura relativo alle fibre, vengo-
no annullati i termini Q11, Q12, Q21 della matrice di rigidezza della lamina,
mentre se e` verificato il criterio relativo alla matrice, vengono annulati i
termini Q12, Q21, Q22.
Successivamente, si aggiorna la matrice di rigidezza del laminato, A, quin-
di si ricalcolano le tensioni a parita` di indice di carico. Solo quando non si
hanno ulteriori verifiche dei criteri si incrementa il carico.
Quando tutte le lamine orientate a 90◦ e ±45◦ sono danneggiate, cioe` pre-
sentano rottura della matrice o delle fibre, si arresta il processo di incremento
dell’indice di carico.
L’ultimo valore dell’indice di carico viene moltiplicato per la larghezza
della piastra, per ottenere la resistenza a trazione.
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Una volta ricavati i risultati delle analisi, si costruisce l’equazione del
modello surrogato, tramite interpolazione lineare.
Per la determinazione della P.d.f. della resistenza, si utilizza il metodo
Monte Carlo.
In accordo con le relative P.d.f., vengono generati casualmente 100000
combinazioni di valori delle variabili e viene valutata rapidamente la risposta
corrispondente, tramite interpolazione lineare. I numerosi valori ottenuti
vengono utilizzati per costruire la P.d.f. della resistenza.
Si costruisce infine anche la C.d.f..
Nelle figure 4.11 e 4.12 sono riportate le distribuzioni probabilistiche
ottenute.
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Ffailure (lb)
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F
µ = 5703 lb
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Figura 4.11: P.d.f. della resistenza a trazione della piastra
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Figura 4.12: C.d.f. della resistenza a trazione della piastra
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4.3.4 Analisi mediante Most Probable Point Methods
In alternativa al metodo Response surface approximation, si utilizza il me-
todo F.O.R.M., uno dei metodi M.P.P. (si veda il paragrafo 4.2.3).
Il metodo viene utilizzato sfruttandone l’implementazione in GENOA, che
guida anche le Progressive failure analysis, necessarie nella fase di costruzione
della funzione di performance, g(x).
Per le Progressive failure analysis, il software si interfaccia con il program-
ma MHOST, che esegue le analisi numeriche con il metodo degli elementi
finiti.
Il modello discretizzato della piastra, definito tramite il software PA-
TRAN, e` riportato in figura 4.13, completo di vincoli e carico.
Figura 4.13: Modello discretizzato della piastra, vincoli e carico
La piastra si considera incastrata ad un estremita`, corrispondente a x = 0,
e sottoposta al carico di trazione all’estremita opposta, corrispondente a
x = L. Il vincolo di incastro e` rappresentato impedendo tutti gli spostamenti
e le rotazioni ai nodi sul lato vincolato. Il carico e` rappresentato da forze
agenti sui nodi sul lato libero.
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Si utilizzano elementi piani a 4 nodi, CQUAD4, ai quali viene associata
la proprieta` PCOMP, come gia` fatto nel paragrafo 2.3.2.
Le proprieta` a livello di lamina del materiale composito sono definite
mediante l’apposita card MAT8 (si veda [5]).
GENOA riceve il modello tramite importazione del file .bdf, output di
PATRAN, in cui sono contenute tutte le informazioni relative al materiale,
ai vincoli e al carico.
Per definire la funzione di performance, si devono eseguire m analisi nu-
meriche mirate, in questo caso Progressive failure analysis. Dai risultati
delle analisi si costruisce la funzione di performance, necessaria per l’analisi
probabilistica secondo il metodo F.O.R.M..
Secondo quanto riportato in [10], per un’analisi con il metodo F.O.R.M.,
con approssimazione lineare della funzione di performance e N variabili
aleatorie, sono necessarie almeno:
• un’analisi con tutte le variabili aleatorie con valore medio
• per ogni generica variabile x, un analisi con valore perturbato, dato da
x1 = µx + σx
e valori medi delle restanti variabili
In totale si devono eseguire
m = N + 1
analisi numeriche. Nel caso della piastra le variabili aleatorie sono solo 3,
quindi si dovrebbero eseguire 4 Progressive failure analysis.
Per definire meglio la performance function si eseguono 7 analisi, con due
valori perturbati per ogni variabile, dati da
129
4 – Progetto mediante metodi probabilistici
x1 = µx + σx
x2 = µx − σx
e valori medi delle restanti variabili.
Le analisi sono eseguite tramite GENOA, impostando i valori delle va-
riabili manualmente. In ogni analisi GENOA richiama automaticamente il
software MHOST, per le analisi con il metodo degli elementi finiti.
In tabella 4.2 sono riportati i valori delle variabili aleatorie e i risultati
delle analisi corrispondenti, cioe` i valori del carico di rottura a trazione,
Ffailure.
E1 (ksi) E2 (ksi) Xt (ksi) Yt (ksi) Ffailure (lb)
7800 2600 150 4 5616
8190 2600 150 4 5856
7410 2600 150 4 5424
7800 2730 150 4 5424
7800 2470 150 4 5904
7800 2600 150 4.2 5904
7800 2600 150 3.8 5376
Tabella 4.2: Valori delle variabili aleatorie e valori corrispondenti del carico di
rottura a trazione
Una volta eseguite le analisi, si esegue l’analisi probabilistica, secondo il
metodo F.O.R.M..
Nelle figure 4.14 e 4.15 si riportano la P.d.f. e la C.d.f. del carico di
rottura a trazione, ottenute dall’analisi probabilistica.
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Figura 4.14: P.d.f. della resistenza a trazione della piastra
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Figura 4.15: C.d.f. della resistenza a trazione della piastra
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4.3.5 Conclusioni
In figura 4.16 si confrontano gli andamenti delle curve forza-spostamento
della piastra, durante il processo di danneggiamento progressivo, ottenute
con MATLAB e con GENOA. I valori delle variabili sono assunti pari ai
valori medi.
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Figura 4.16: Grafico carico-spostamento della Progressive failure analysis
Si nota come gli andamenti delle curve siano molto simili. Inoltre si
evidenziano le fasi di rottura del laminato: prima si rompono le matrici
delle lamine orientate a 90◦ rispetto alla direzione del carico, poi si ha la
rottura delle matrici delle lamine con angoli di orientamento ±45◦. Ad ogni
rottura, corrisponde una riduzione della pendenza delle curve, in accordo con
la riduzione della rigidezza del laminato, dovuta al danneggiamento a livello
di lamina.
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Nelle figure 4.17 e 4.18 si confrontano le distribuzioni probabilistiche della
resistenza della piastra, corrispondente al valore del carico di rottura.
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Figura 4.17: P.d.f. ottenute con MATLAB e GENOA
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Figura 4.18: C.d.f. ottenute con MATLAB e GENOA
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I valori medi ottenuti con i due metodi sono paragonabili, mentre la
deviazione standard ricavata tramite il metodo F.O.R.M. risulta superiore a
quella ricavata con il metodo Response surface approximation.
Cio` puo` derivare dal fatto che il numero di simulazioni eseguite con il
metodo Monte Carlo, tramite il software MATLAB, risulta troppo basso.
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Con l’introduzione dei materiali compositi nella progettazione strutturale
aeronautica, in sostituzione dei materiali metallici, e` possibile raggiungere
configurazioni di alta efficienza, caratterizzate da valori elevati del rapporto
tra resistenza e peso.
L’uso dei materiali compositi comporta diversi nuovi aspetti nel progetto
strutturale.
Prima di tutto, il materiale puo` essere progettato, in modo tale da avere le
caratteristiche di rigidezza e resistenza richieste nei vari punti della struttura.
In tal modo, il materiale viene impiegato con la massima efficienza, con un
notevole risparmio in peso.
Alle variabili di progetto classiche, presenti nel progetto con materiali
metallici, si aggiungono le variabili relative al materiale. Il numero delle va-
riabili aumenta ed alcune delle nuove variabili sono di tipo discreto, potendo
assumere solo determinati valori (ad esempio, gli angoli di orientamento delle
lamine, che per motivi tecnologici possono assumere solo i valori 0◦, ±45◦ e
90◦).
Il processo di determinazione delle configurazioni ottimali, mediante me-
todi di progetto classici (ad esempio tramite algoritmi di ottimizzazione
classici, gradient-based), diventa complesso e non sempre realizzabile.
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Di conseguenza, e` interessante prendere in considerazione metodi di pro-
getto innovativi, basati su algoritmi di ottimizzazione non tradizionali, ad
esempio gli algoritmi genetici.
Gli algoritmi genetici gestiscono variabili di tipo discreto e permettono
di individuare diverse configurazioni nell’intorno dell’ottimo assoluto. Lo
svantaggio e` l’elevato numero di analisi richieste. Di norma, le analisi per la
valutazione delle risposte strutturali sono condotte numericamente, con il me-
todo degli elementi finiti, con alto costo computazionale. Se il numero delle
analisi da eseguire e` elevato, il tempo richiesto dal processo di ottimizzazione
puo` essere troppo lungo.
Per tale motivo, e` utile ricorrere alla costruzione di modelli surrogati,
costituiti da equazioni in forma chiusa, che permettono la rapida valutazione
delle risposte strutturali.
Un secondo aspetto legato all’utilizzo dei materiali compositi e` rappre-
sentato dalla variabilita` delle proprieta` del materiale. I processi tecnologici,
le condizioni ambientali e il danneggiamento da impatto influenzano i va-
lori delle proprieta` di rigidezza e resistenza, che, pertanto, sono affetti da
incertezze.
Per tenere conto di questo aspetto, oltre al coefficiente di sicurezza definito
per i materiali metallici, si utilizzano fattori di correzione dei valori delle
proprieta` del materiale (knockdown factors), che possono rivelarsi piu` o meno
conservativi.
Un approccio alternativo e` quello del progetto probabilistico, in cui le
grandezze affette da incertezza sono trattate come variabili di tipo aleatorio,
definite in modo statistico. Le risposte strutturali sono valutate probabilisti-
camente. L’obiettivo del progetto e` la realizzazione della struttura ottimale,
che fornisca un valore adeguato dell’affidabilita`.
L’inconveniente e` l’elevato numero di analisi strutturali richieste, quindi
e` utile, anche in questo caso, ricorrere alla costruzione di modelli surrogati.
Nel capitolo 2 della presente tesi, viene preso in esame il metodo Response
138
5 – Conclusioni
surface approximation, che permette di costruire un modello surrogato. Sono
esaminati le varie fasi del metodo, a partire dalla fase di D.o.E., in cui sono
definite le configurazioni da analizzare, fino alla fase di costruzione delle
equazioni del modello.
Il metodo viene applicato per la determinazione del carico di instabi-
lita` a compressione di una piastra in materiale composito, al variare delle
percentuali delle lamine nelle varie direzioni.
I risultati ottenuti con il modello surrogato sono confrontati con i risultati
ottenuti mediante analisi numeriche, con il metodo degli elementi finiti, e con
i risultati ricavati dalle equazioni in forma chiusa della teoria. L’andamento
delle curve ricavate e` molto simile. I valori numerici delle risposte del modello
surrogato e delle analisi numeriche sono molto vicini, mentre i valori ottenuti
con il modello teorico si sono rivelati conservativi.
Il modello surrogato e` in accordo con i risultati numerici e consente una
rapida valutazione della risposta, quindi puo` essere utilizzato come strumento
nelle fasi di progettazione.
Nel capitolo 3, vengono presi in considerazione gli algoritmi genetici. L’al-
goritmo genetico MOGA-II, disponibile in ambiente modeFRONTIER, viene
utilizzato per determinare la configurazione ottimale di un pannello irrigidito
in materiale composito, rappresentativo di una struttura alare primaria.
Il software modeFRONTIER si e` rivelato di fondamentale importanza,
poiche´ gestisce in modo automatico le analisi strutturali richieste, richia-
mando i software PATRAN e NASTRAN, con cui si interfaccia mediante
files di testo.
L’algoritmo viene applicato una prima volta eseguendo le analisi strut-
turali con un modello surrogato, opportunamente costruito mediante poche
analisi numeriche mirate. Poi viene applicato eseguendo tutte le analisi con
il metodo degli elementi finiti.
Le configurazioni ottimali individuate dalle due applicazioni sono parago-
nabili in termini di peso, tuttavia l’impiego del modello surrogato consente un
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notevole risparmio di tempo (il processo di ottimizzazione richiede circa meta`
del tempo rispetto al caso in cui si eseguono tutte le analisi numericamente).
In tal modo, vengono dimostrate l’efficacia dell’impiego di modelli sur-
rogati, per la valutazione rapida delle risposte strutturali e degli algoritmi
genetici, per la gestione di problemi di ottimizzazione con variabili discrete.
Nel capitolo 4, vengono esaminati alcuni metodi di progetto probabilistici.
Due di questi vengono applicati per l’analisi probabilistica della resistenza a
trazione di una piastra in materiale composito, intesa come carico di rottura
del laminato e quindi determinata mediante Progressiva failure analysis. Tut-
ti e due i metodi applicati prevedono la costruzione di modelli approssimati,
tramite poche analisi numeriche mirate.
Il primo dei due metodi viene applicato sviluppano un software dedica-
to in linguaggio MATLAB e il secondo sfruttandone l’implementazione in
ambiente GENOA,
Visti i tempi richiesti dalle analisi di danneggiamento progressivo e il
numero di analisi richieste, si conclude che l’utilizzo dei modelli surrogati e`
necessario per condurre l’analisi di tipo probabilistico in tempi realistici.
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